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Kurzfassung 
Die französische Raumfahrtmission MICROSCOPE hat von 2016 bis 2018 das Äquiva-
lenzprinzip (Äquivalenz von träger und schwerer Masse) mit bisher unerreichter Genau-
igkeit gemessen und damit eine wichtige Verbesserung der Kenntnis über die Gültigkeit 
der Allgemeinen Relativitätstheorie geliefert. Die Differential-Accelerometer haben hier-
bei als Messsensoren eine zentrale Rolle gespielt. Diese Sensoren mussten vor Missions-
beginn auf ihre korrekte Funktion getestet werden. Diese Tests wurden am Fallturm des 
ZARM (Universität Bremen) unter Schwerelosigkeitsbedingungen durchgeführt. Hierbei 
kam sowohl die Standardkonfiguration als auch die Katapultkonfiguration zum Einsatz. 
Im Vorfeld wurden einige Verbesserungen des Fallturmsystems entwickelt, die allerdings 
teilweise nicht für die Tests der MICROSCOPE-Sensoren zum Einsatz kamen, zukünftig 
jedoch für andere Anwendungen genutzt werden können. Für die Tests der 
MICROSCOPE-Sensoren im Fallturm wurde ein neues Verfahren entwickelt, das insbe-
sondere bei der Auswertung der Katapulttests zu Anwendung kam. Die Arbeiten zu die-
sem Thema wurden von der Raumfahrtagentur DLR gefördert (Förderkennzeichen: 
50OY0801). 
Schlagwörter: MICROSCOPE, ZARM, Fallturm, Äquivalenzprinzip, Freifalltest 
 
Englische Fassung: 
Abstract  
The French space mission MICROSCOPE measured the principle of equivalence (equiv-
alence of inertial and gravitational mass) from 2016 to 2018 with unprecedented accu-
racy, thus an important improvement in knowledge about the validity of the Theory of 
General Relativity. The differential accelerometers played a central role as measuring 
sensors. These sensors had to be tested for their correct function before the mission began. 
These tests were carried out at the ZARM (University of Bremen) Drop Tower under 
weightlessness conditions. Both the default configuration and the catapult configuration 
were used. In advance, some improvements to the Drop Tower system were developed, 
some of which were not used for the tests of the MICROSCOPE sensors but can be used 
for other applications. A new method has been developed for the functional tests of the 
MICROSCOPE sensors, which were used in particular for the catapult tests. This work 
has been supported and funded by the German Space Agency DLR under grant number 
50OY0801. 
Keywords: MICROSCOPE, ZARM, Drop Tower, Equivalence Principle, Free Fall Tests 
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Abbildung 1: Katapultkapsel ohne Kapselhülle mit eingebauter MICROSCOPE-Nutzlast 
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1 Einleitung 
Das Thema der vorliegenden Arbeit ist zum einen die Verbesserung von erdgebundener 
künstlicher Schwerelosigkeit insbesondere für Tests der Differential-Accelerometer, mit 
denen die Raumfahrtmission MICROSCOPE das Schwache Äquivalenzprinzip 
2017/2018 überprüft. Zum anderen wird im Rahmen dieser Arbeit über Funktionstests 
der Accelerometer im freien Fall und die Entwicklung von Methoden zur Bestimmung 
von charakteristischen Eigenschaften der MICROSCOPE-Accelerometer berichtet. Die 
Missionsbezeichnung MICROSCOPE steht für Micro-satellite á traînée Compensée pour 
l’Observation du Principe d’Equivalence - Drag-kompensierter Kleinsatellit zur Über-
prüfung des Äquivalenzprinzips. Die Messinstrumente sind ultraempfindliche Differen-
tial-Accelerometer, die während der Mission im Erdorbit die differentielle Beschleuni-
gung zweier Testmassen aus unterschiedlichen Materialien messen. Das Schwache Äqui-
valenzprinzip besagt, dass frei fallende Probemassen bei gleichen Anfangsbedingungen 
unabhängig von ihrer Zusammensetzung auf exakt gleiche Weise fallen. Diese Aussage 
ist gleichbedeutend mit der Äquivalenz von träger und schwerer Masse und wird oft auch 
als Universalität des Freien Falls bezeichnet. Mit MICROSCOPE wurde die experimen-
telle Genauigkeit des Nachweises der Gültigkeit dieses Prinzips im Vergleich zu bisheri-
gen erdgebundenen Tests deutlich gesteigert. Die Umgebungsbedingungen im Erdorbit 
lassen diese Genauigkeitssteigerung erst zu, da Störeinflüsse wesentlich besser minimiert 
werden können, als es bei erdgebundenen Experimenten möglich ist. In einigen modernen 
Theorien werden Verletzungen des Äquivalenzprinzip vorhergesagt, die mit den bisheri-
gen experimentellen Tests nicht überprüfbar waren. MICROSCOPE wird mit seiner Ge-
nauigkeit erstmals direkte Tests dieser Theorien ermöglichen. Der Nachweis einer Ver-
letzung des Äquivalenzprinzips wäre eine Sensation mit weit reichenden Auswirkungen 
auf das physikalische Weltbild. Der Nachweis der Gültigkeit des Äquivalenzprinzips im 
bisher nicht erreichten Genauigkeitsbereich würde jedoch auch als Erfolg gewertet wer-
den, da ein solches Ergebnis Einschränkungen für theoretische Modelle liefern würde, 
die für die Entwicklung der theoretischen Physik auch immer sehr wertvoll sind. Die end-
gültigen Ergebnisse der MICROSCOPE-Mission liegen zum Zeitpunkt der Veröffentli-
chung dieser Arbeit noch nicht vor. 
Die Genauigkeit der Resultate ist wesentlich abhängig von der Genauigkeit der entspre-
chenden Messinstrumente. Neben der möglichst genauen Auslegung und Fertigung der 
Einzelkomponenten sind Funktionstests der Sensoren unter Realbedingungen notwendig. 
Die einzige Möglichkeit zum erdgebundenen Test der Instrumente ist der freie Fall. Der 
Fallturm am ZARM in Bremen ist für solche Tests geeignet. Für diesen Zweck besteht 
eine langjährige enge Kooperation des ZARM mit dem französischen Institut ONERA 
(Office Nationale d'Etudes et Recherche Aerospatiale), wo die Differential-Acclereome-
ter für die MICROSCOPE-Mission entwickelt wurden. Die Eigenschaften der Differen-
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tial-Accelerometer ließen zunächst eine Verbesserung der Versuchsbedingungen am Fall-
turm des ZARM erforderlich erscheinen, da die Restbeschleunigungen, die bei einem 
Standardabwurf auftreten, trotz hervorragender Schwerelosigkeitsqualität zu groß für die 
hochempfindlichen Instrumente sind, wenn sie im empfindlichsten Modus betrieben wer-
den. Mit einer Reihe von Maßnahmen ist es gelungen, die Restbeschleunigungen dras-
tisch zu senken. Allerdings ist es nicht gelungen, die angestrebten Bedingungen – insbe-
sondere für eine ausreichende Zeitdauer – zu erreichen. Durch Anpassungen der Accele-
rometer-Regelparameter konnten die Funktionstests dennoch erfolgen und die Funktion 
der MICROSCOPE-Accelerometer in Schwerelosigkeitsbedingungen erfolgreich de-
monstriert werden. Mit Hilfe des Katapultsystems am ZARM wurden ferner Methoden 
entwickelt und getestet, um eine bestimmte Sensoreigenschaft (den Sensorbias) direkt zu 
bestimmen. 
In dieser Arbeit wird zunächst die MICROSCOPE-Mission mit den bisher erreichten Er-
gebnissen dargestellt.  Im darauf folgenden Kapitel werden die verschiedenen verfügba-
ren Methoden zur Erzeugung von Schwerelosigkeit dargestellt und miteinander vergli-
chen. Auf das Fallturmsystem des ZARM wird anschließend näher eingegangen. In Ka-
pitel 5 werden dann die Maßnahmen zur Verbesserung der Schwerelosigkeit und die dafür 
durchgeführten Entwicklungen detailliert dargestellt. Kapitel 6 behandelt die Funktions-
tests der MICROSCOPE-Accelerometer, die in Standard-Fallturmkonfiguration und im 
Katapult-Modus durchgeführt wurden. In Kapitel 7 werden die entwickelten Methoden 
beschrieben, mit denen der Sensorbias von Accelerometern direkt bestimmt werden kann, 
zunächst für Testmessungen mit einem SuperSTAR-Accelerometer und anschließend mit 
den MICROSCOPE-Accelerometern. Im letzten Kapitel werden dann die Ergebnisse zu-
sammengefasst und es wird ein Ausblick auf zukünftige Entwicklungsmöglichkeiten ge-
geben.  
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2 Die MICROSCOPE Mission  
 
Abbildung 2: Der MICROSCOPE-Satellit (künstlerische Darstellung – CNES) 
MICROSCOPE ist eine französische Raumfahrt-Mission mit deutscher Beteiligung, die 
im April 2016 zum Test des Schwachen Äquivalenzprinzips gestartet wurde. Die Mission 
ist eine von mehreren Missionen im Rahmen der CNES Myriade-Kleinsatelliten-Missi-
onsserie [1].  Ziel der Mission ist eine Überprüfung des Schwachen Äquivalenzprinzips 
(Äquivalenz von träger und schwerer Masse) mit bisher unerreichter Präzision [2]. Hier-
für führt der Kleinsatellit in einer sonnensynchronen Erdumlaufbahn mit einer Orbithöhe 
von ca. 710 km Messungen mit einem speziell entwickelten Differential-Accelerometer 
durch. Um die Störungen, die dabei durch Umwelteinflüsse entstehen können zu mini-
mieren, wird der Satellit in einem Drag-Free-Modus betrieben, d.h., dass sämtliche Stör-
beschleunigungen durch den Einsatz von µNewton-Triebwerken bestmöglich kompen-
siert werden. Dadurch bewegt sich der Satellit im Rahmen der systembedingten Unge-
nauigkeit auf einer rein gravitativen Bahn (Geodäte). 
In diesem Kapitel wird zunächst kurz das Schwache Äquivalenzprinzip beschrieben und 
kurz auf die Geschichte der Messungen zur Überprüfung des Schwachen Äquivalenzprin-
zips eingegangen. Anschließend wird die MICROSCOPE-Mission genauer beschrieben. 
Die Beschreibung des Schwachen Äquivalenzprinzips und des Eötvöskoeffizienten wur-
den aus [3] übernommen (Zitatkennzeichnung durch „…“), jedoch um aktuelle Angaben 
zu neuen Experimenten erweitert. 
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2.1 Das Schwache Äquivalenzprinzip 
„Ausgangspunkt für die Entwicklung der Allgemeinen Relativitätstheorie (ART) waren 
die Ergebnisse experimenteller Untersuchungen der Beschleunigungen von Körpern im 
Gravitationsfeld [4]. Diese Erkenntnisse verallgemeinerte Einstein in Form des Äquiva-
lenzprinzips auch auf andere physikalische Prozesse [5] [6]. Dieses Äquivalenzprinzip 
besagt, dass es in einem abgeschlossenen Laboratorium, welches sich beschleunigt in ei-
nem homogenen Gravitationsfeld bewegt, kein Experiment gibt, das es erlaubt, zwischen 
den Auswirkungen des externen Gravitationsfeldes und den Folgen der Beschleunigung 
des Laboratoriums zu unterscheiden. Aus dem Äquivalenzprinzip folgt damit auch, dass 
zwei Körper unterschiedlicher Masse und Zusammensetzung in einem homogenen Gra-
vitationsfeld die gleiche Gravitationsbeschleunigung erfahren, also die so genannte Uni-
versalität des Freien Falls. Diese Beschränkung des Äquivalenzprinzips auf Probleme der 
Mechanik wird als schwaches Äquivalenzprinzip bezeichnet. Das SÄP ist nicht nur 
Grundlage, sondern auch einer der wichtigsten Prüfsteine für die Gültigkeit der ART [7]. 
Darüber hinaus müssen sich auch die neu entwickelten Gravitationstheorien an den expe-
rimentellen Untersuchungen zu diesem Prinzip messen [8]. 
Im Zusammenhang mit den Untersuchungen zur Universalität des freien Falls tritt häufig 
auch der Begriff der fünften Kraft auf [9]. Da die ART bei allen bisherigen Experimenten 
bestätigt wurde, kann eine mögliche Abweichung zwischen den Fallbeschleunigungen 
zweier Körper auch daher rühren, dass zwar das Äquivalenzprinzip gilt, jedoch eine zu-
sätzlich Wechselwirkung auf die Testkörper wirkt, die sich nicht mit Hilfe der bisher be-
kannten 4 Grundwechselwirkungen erklären lässt (siehe z.B. [10]). Sollte diese Kraft 
durch den Austausch von massebehafteten virtuellen Teilchen vermittelt werden, so be-
stimmt die Masse dieser Teilchen die Reichweite der Wechselwirkung. Es ist daher not-
wendig, das Äquivalenzprinzip für verschiedene Abstandsbereiche zu untersuchen. 
Bei der Überprüfung der Universalität des freien Falls kann man verschiedene Experi-
menttypen unterscheiden, z.B. Fallexperimente, Pendelexperimente, Experimente mit 
Torsionswaagen und Tests mit Elementarteilchen [11]. Die ersten systematische Unter-
suchungen zu diesem Problem stammen von Galilei. Dieser beschrieb in einem seiner 
Bücher ein Experiment am schiefen Turm in Pisa, bei dem zwei Kugeln aus unterschied-
lichen Materialien gleichzeitig fallen gelassen wurden und man überprüfte, ob sie gleich-
zeitig auf dem Boden auftrafen. Dieser Experimenttyp wird daher auch als Galileityp be-
zeichnet. Dieses Experiment, sofern es tatsächlich durchgeführt wurde, liefert aufgrund 
der Luftreibung nur eine sehr ungenaue Überprüfung. Die Überprüfung des SÄP wurde 
in den folgenden Jahrhunderten mit Hilfe von Pendelexperimenten durch Newton und 
Bessel weiter verbessert. 
Eine fundamentale Verbesserung der Genauigkeit auf 5  10-9 wurde von Eötvös durch 
den Einsatz einer Torsionswaage erzielt. Bei diesem Experiment wurde die horizontale 
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Komponente der Gravitationskraft gegen die Zentrifugalbeschleunigung durch die 
Erddrehung ausbalanciert und für zwei verschiedene Ausrichtung der Drehwaage unter-
sucht. Auch die derzeit genauesten Experimente zum SÄP [12] [13] basieren auf einer 
Drehwaage und erreichten eine Genauigkeit von < 10-12. Das Experiment beruht auf der 
Anziehung der Testkörper durch die Sonne. Da durch die Erddrehung und die damit ver-
bundene Änderung der Ausrichtung zur Sonne ein periodisches Erregungssignal erzeugt 
würde, können trotz der geringen Anziehungskraft selbst kleine Abweichungen vom SÄP 
vom Rauschen unterschieden werden. Neben den Experimenten mit Torsionswaagen 
(siehe auch [14]) wurden jedoch auch weiterhin vereinzelt Freifallexperimente durchge-
führt [15] [16], auch wenn diese nicht die Auflösung der Torsionswaagenexperimente 
erreichten. Die erdgebundenen Experimente mit Torsionswaagen scheinen jedoch kaum 
noch Aussichten auf Verbesserungen zu bieten, da die Auflösung nicht mehr durch die 
eingesetzten Messinstrumente, sondern durch das seismische Rauschen der Umgebung 
bestimmt wird. 
Die Gültigkeit der ART lässt sich auch mit Hilfe der Abstandsdaten zwischen Mond und 
Erde überprüfen (Lunar Laser Ranging), wobei bisher eine Übereinstimmung der Fallbe-
schleunigung von Erde und Mond in Richtung Sonne von 10-13 ermittelt wurde [17] [18]. 
Man ist jedoch dabei auf die Materialien der Erde (vorwiegend Eisen im Kern der Erde) 
und des Mondes (Siliziumverbindungen) beschränkt, d.h. bei anderen Materialkombina-
tionen wären Abweichungen nicht auszuschließen.“ 
Eine neue Methode zum Test des Äquivalenzprinzips nutz Atominterferometrie. Hier 
wird der Effekt der Quanteninterferenz genutzt, um Aussagen zur Gültigkeit des Äquiva-
lenzprinzips zu erlangen [19]. Diese neue Technologie ist sehr vielversprechend, da in 
diesem Falle Atome als Testkörper genutzt werden und somit die Probleme makroskopi-
scher Testkörper (Maß, Homogenität, etc.) entfallen. 
 
Eötvöskoeffizient 
„In der klassischen Physik sind mit dem Begriff der Masse verschiedene Eigenschaften 
verbunden. Zum einen ist die Masse die Eigenschaft eines Körpers, einer Beschleunigung 
einen Widerstand entgegenzusetzen. Diese Masse mt, die auch träge Masse genannt wird, 
ist der Proportionalitätsfaktor zwischen der aufgewendeten Kraft F und der erzielten Be-
schleunigung a im Newtonschen Trägheitsgesetz F = mt  a. Andererseits bestimmt die 
Masse die Stärke der gravitativen Wechselwirkung zwischen zwei Körpern (schwere 
Masse). Gelegentlich wird dabei noch zwischen der aktiven schweren Masse, die ein Gra-
vitationspotential erzeugt, und der passiven schweren Masse, die im Gravitationspotential 
einer anderen Masse angezogen wird, unterschieden. Streng genommen sind also träge 
Masse und schwere Masse in der klassischen Mechanik völlig verschiedene Größen. Alle 
bisherigen Experimente haben jedoch gezeigt, dass die drei Massen proportional sind, 
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d.h. sind die trägen Massen zweier Körper gleich, so stimmen auch die beiden aktiven 
schweren Massen bzw. die passiven schweren Massen der beiden Körper überein. Übli-
cherweise verwendet man daher die gleiche Einheit und den Proportionalitätsfaktor 1. 
Um die Genauigkeit unterschiedlicher Experimente zur Überprüfung des schwachen 
Äquivalenzprinzips vergleichen zu können, verwendet man als Maß für eine mögliche 
Verletzung dieser Proportionalität den sogenannten Eötvöskoeffizienten oder Eötvös-Pa-
rameter: 
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wobei ms und mt die schweren und trägen Massen zweier Testkörper A und B sind. Da 
das SÄP besagt, dass träge und schwere Masse gleich sind, wäre bei Gültigkeit dieses 
Prinzips für alle Materialkombinationen  = 0. Berücksichtigt man die übliche Konven-
tion ms/mt  1, die aufgrund der bisherigen Experimente mit hoher Genauigkeit gilt, so 
kann man folgende vereinfachte Definition wählen: 
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Für die Beschleunigungsdifferenz zweier Körper in einem homogenen Gravitationsfeld 
mit dem Gradienten des Gravitationspotentials g gilt damit: 
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Das Ziel von Experimenten zur Überprüfung des Äquivalenzprinzips ist die Bestim-
mung des Eövös-Parameters  mit bestmöglicher Präzision.“  
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2.2 Äquivalenzprinziptest mit MICROSCOPE 
 
Abbildung 3: Einordnung der MICROSCOPE-Mission in Bezug auf frühere Experimente 
zur Bestimmung von  zum Test des Äquivalenzprinzips (Abbildung aus [20]). 
 
Die Missionsbezeichnung MICROSCOPE steht für Micro-satellite á traînée Compensée 
pour l’Observation du Principe d’Equivalence - Drag-kompensierter Kleinsatellit zur 
Überprüfung des Äquivalenzprinzips. Im Dezember 1999 wurde das Projekt 
MICROSCOPE des Deptartment of Physics, Instrumentation and Sensing des französi-
schen Office National d’Etudes et des Recherches Aerospatiales (ONERA), Châtillon, 
Frankreich) und des Observatoire de la Côte Azur (OCA/CERGA) im Rahmen einer ent-
sprechenden CNES-Ausschreibung als Kleinsatelliten-Mission ausgewählt. Ziel der Mis-
sion war/ist1 die Durchführung eines Gravitationsexperiments zur Überprüfung des 
Schwachen Äquivalenzprinzips mit einer Genauigkeit von 10-15, und damit um 2 Größen-
ordnungen genauer als mit terrestrischen Laborexperimenten möglich (vgl. Abbildung 3).  
 
1 Die Mission wurde im Mai 2016 gestartet. Messungen wurden bis November 2018 durchgeführt. Die 
Missionsdatenanalyse wird aber noch bis mindestens 2019/2020 andauern. 
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2.2.1 Missionsziele 
Das Hauptziel der MICROSCOPE-Mission besteht in der Überprüfung des Schwachen 
Äquivalenzprinzips mit einer Genauigkeit in der Bestimmung des Eötvös-Parameters  
von 10-15. Es wird jedoch bereits von einem wissenschaftlichen Erfolg der Mission aus-
gegangen, wenn die bisher bei Labortests erzielten Genauigkeiten signifikant übertroffen 
werden. 
Neben dem wissenschaftlichen Hauptziel der Mission gab/gibt es weitere Ziele, die mit 
MICROSCOPE erreicht werden sollen: 
 
• Demonstration der Leistungsfähigkeit einer kontinuierlichen Drag-Kompensation 
(Drag-Free-System) mit einer Restbeschleunigung von 3  10-10ms-2/Hz1/2. 
 
• Demonstration der Machbarkeit von Beschleunigungsmessungen im Erdorbit mit 
einer Genauigkeit von 3  10-12ms-2/Hz1/2. 
 
• Messungen von Fluktuationen des atmosphärischen Drags, der durch Dichtefluk-
tuationen der Atmosphäre hervorgerufen wird. 
 
• Messungen der Fluktuationen des Strahlungsdrucks (Sonne, Erdalbedo) 
 
• Test der µNewton-Triebwerke, die für das Drag-Free und Lagekontrollsystem 
verwendet werden auch im Hinblick auf die Verwendbarkeit bei anderen Missio-
nen. 
 
2.2.2 Das MICROSCOPE-Team 
Folgende Institutionen sind an der Planung, Durchführung und Auswertung der 
MICROSCOPE-Mission beteiligt: 
 
CNES: Missionsmanagement, Planung und Bau des Satelliten, Missionsdatenanalyse 
ONERA: Nutzlastentwurf und Entwicklung, sowie Test und Verifikation, Missionsdaten-
analyse 
OCA: Missionssimulation, Missionsdatenanalyse  
ZARM: Freifalltests der Nutzlast, Missionssimulation, Missionsdatenanalyse 
PTB: Testmassenfertigung 
ESA: µN-Triebwerke 
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2.2.3 Der MICROSCOPE Satellit 
 
Abbildung 4: Seitenansichten des MICROSCOPE-Satelliten (Abbildung von CNES)  
Abbildung 4 zeigt Zeichnungen des MICROSCOPE-Satelliten. Bei MICROSCOPE ist 
die Satellitenplattform nicht identisch mit den anderen Satelliten des Myriade-Pro-
gramms. Er ist mit Abmessungen von 1m x 1m x 1.5m (ohne Solar-Panels) größer und 
mit einer Gesamtmasse von ca. 300 kg auch schwerer als die anderen Myriade-Satelliten. 
Während gewöhnlich für die Orbit-Kontrolle Hydrazin-Triebwerke vorgesehen sind, 
kommen bei MICROSCOPE Stickstoff-Kaltgastriebwerke zum Einsatz, um eine hoch-
präzise Orbit- und Lagekontrolle zu ermöglichen, die für das Erreichen der Missionsziele 
wesentlich ist. Die hierfür zunächst vorgesehene Entwicklung von µN-Triebwerken in 
FEEP-Technologie (Field Effect Electrical Propulsion) wurde aufgrund von erheblichen 
technischen Problemen für MICROSCOPE nicht weiter verfolgt. Für die Entwicklung 
bzw. für die Adaption der Kaltgastriebwerktechnologie an die Erfordernisse der 
MICROSCOPE-Mission konnte auf das Know-how bei der Entwicklung der Triebwerke 
für die GAIA-Mission [21] zurückgegriffen werden. 
 
Tabelle 1: Eigenschaften des MICROSCOPE Satelliten [20] 
Eigenschaft Wert 
Satellitenmasse, el. Leistung 300 kg, ~ 140 Watt  
Abmessungen (inkl. Solarpanel) 
Abmessungen beim Start (gefaltete Solarpa-
nels)  
138 cm (X) x 2470 cm (Y) x 155 cm 
(Z) 
138 cm x 104 cm x 158 cm  
Trägheitsmoment (x-Achse)  40 kgm2  
Thermische Stabilität @ fep am FEEU  
Thermische Stabilität @ fep am SU  
< 10 mK 
< 1 mK  
Thermoelastische Stabilität @ fep Star Tra-
cker / Instrument  
< 12 µrad im Inertial Mode (ohne 
Spin) 
 
Die Nutzlast des Satelliten besteht aus den Differential-Accelerometern, die im nächsten 
Abschnitt näher beschrieben werden. Der Satellit verfügt über eine passive Thermalkon-
trolle, um die Temperatur – insbesondere am Ort der Nutzlast - möglichst stabil zu halten 
(im Millikelvin-Bereich). Die elektrische Energie wird durch Solar-Panels geliefert. Der 
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Satellit verfügt über die üblichen Kommunikationskanäle, die für die Satelliten der My-
riade-Serie vorgesehen sind [1]. 
2.2.3.1 Drag-Free- und Lageregelung mit µNewton-Triebwerken 
Die gesamte MICROSCOPE-Mission hängt wesentlich davon ab, dass sich die Testmas-
sen auf einer möglichst ungestörten, geodätischen Bahn bewegen. Die Störkräfte, die auf 
den Satelliten in seiner Umlaufbahn wirken, müssen daher kompensiert werden. Die 
Kompensation der Störkräfte durch Triebwerke erfolgt im Zusammenspiel mit den Be-
schleunigungsmessungen der Accelerometer in einem geschlossenen Regelkreis. Dieses 
Prinzip wird "Drag-Free-Kontrolle" genannt und Satelliten, die in dieser Weise betrieben 
werden, werden auch als Drag-Free-Satelliten bezeichnet. 
Bereits im Jahre 1964 wurde dieses Prinzip entwickelt und beschrieben [22]. Mittlerweile 
sind einige Drag-Free-Missionen durchgeführt worden. 1972 ist die Mission TRIAD 
I/DISCOS erfolgreich geflogen [23]. Ein weiteres prominentes Beispiel für eine Drag-
free-Satellitenmission ist die Mission Gravity Probe-B (GP-B), die 2004/2005 sehr er-
folgreich für die Messung des Lense-Thirring-Effektes und anderer relativistischer Ef-
fekte durchgeführt wurde [24]. Die europäische Satelliten-Mission GOCE (Gravity field 
and steady-state Ocean Circulation Explorer) hat in den Jahren 2009/2010 sehr erfolg-
reich das Geoid der Erde mit bisher unerreichter Genauigkeit mit Gradiometern von 
ONERA gemessen [25]. Bei GOCE wurde die Drag-Kompensation durch Ionen-Trieb-
werke erzeugt. Es gab auch Missionsvorschläge, für die bewusst auf das Drag-Free-Sys-
tem verzichtet werden würde, um direkte Messungen nicht-gravitativer Beschleunigun-
gen zu messen - z.B. der Missionsvorschlag Odyssee 2 zum Test der ART bei einem Flug 
zum Neptun [26]. 
Die prinzipielle Funktionsweise eines Drag-Free-Regelsystems ist in Abbildung 5 darge-
stellt. Störkräfte, die auf den Satelliten einwirken, werden durch den Schub eines Trieb-
werks so kompensiert, dass sich die Kräfte exakt aufheben. Wird eine frei fliegende Test-
masse im Satelliten als Referenz für die kräftefreie Bewegung verwendet, kann der ent-
sprechende Sensor als Eingang für einen Regelkreis verwendet werden, der mit geeigne-
ten Regelparametern den Schub eines Triebwerkes so regelt, dass die Testmasse kräftefrei 
und unbeschleunigt im Satellitensystem ruht. Dieses System muss für jeden Freiheitsgrad 
des Systems geregelt werden, sodass eine entsprechende Anzahl an Sensorausgängen und 
Triebwerken vorhanden sein muss. 
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Abbildung 5: Schematische Darstellung der prinzipiellen Wirkungsweise eines Drag-
Free-Regelungssystems - exemplarisch nur für einen Freiheitsgrad dargestellt. Als Mess-
größe für den Regler-Eingang kann entweder die Position (in der Abbildung xm) oder die 
Testmassenbeschleunigung bei fester Position (wie bei MICROSCOPE) verwendet wer-
den. 
 
Für die Präzisionslageregelung und die Kompensation des residualen Luftreibung verfügt 
der MICROSCOPE Satellit über ein System von µNewton-Triebwerken. Diese sind als 
Kaltgastriebwerke ausgeführt und werden durch insgesamt sechs Stickstoff-Drucktanks 
mit Kaltgas versorgt. Ein Schema des technischen Aufbaus ist in Abbildung 6 dargestellt. 
Mit diesem System ist eine Kompensation der Luftreibung und anderer Störeffekte (So-
larstrahlungsdruck etc. [27]) für mehrere tausend Erdorbits möglich. Erst durch den Ein-
satz dieser Triebwerke ist eine erfolgreiche Mission möglich [28]. Eine ausführliche Dar-
stellung der Drag-Free Orbit- und Lagekontrolle ist in [29] zu finden. Die Anforderungen 
an das Drag-Free-System für die MICROSCOPE-Mission ist, dass die zulässige restliche 
Störbeschleunigung maximal 3∙10-10 ms-2 Hz-1/2 betragen darf [30]. Ein Drag-Free-Sys-
tem mit noch höheren Anforderungen wurde auch bei der Mission LISA-Pathfinder ein-
gesetzt [31]. 
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Abbildung 6: Schematische Darstellung des Kaltgas-µN-Triebwerksystems CGPSS (Cold 
Gas Propulsion Sub-System) für die Präzisions-Lageregelung bei MICROSCOPE. GDM: 
Gas Distribution Module, PRM: Pressure Regulation Module, TRM: Thrust Regulation 
Module, ECM: Electronics Control Module. Zwei voneinander unabhängige, identische 
CGPSS ergeben das CGPS (Cold Gas Propulsion System). Das CGPS wird bei CNES 
entwickelt, ESA steuert die TRM- and ECM-Module bei; Das CGPS Design basiert auf 
den GAIA MPS Triebwerken , die von TAS-I entwickelt wurden (Darstellung von CNES). 
 
2.2.4 Die MICROSCOPE-Nutzlast (Differential-Accelerometer) 
Die Nutzlast der MICROSCOPE-Mission besteht aus Differential-Accelerometern, die 
jeweils aus zwei ineinander geschachtelten Einzel-Accelerometern bestehen. Die Accele-
rometer werden mit der Abkürzung SAGE bezeichnet (Space Accelerometer for Gravity 
Experiments). Dieser Accelerometer-Typ gehört zu den weltweit genauesten Accelero-
metern. Eine Einordnung der verschiedenen Accelerometer-Typen ist in [32] zu finden. 
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Das Messprinzip beruht auf einer kapazitiven Messtechnik, die im nächsten Abschnitt 
näher beschrieben wird. Zum eigentlichen Test des Schwachen Äquivalenzprinzips wird 
nur ein Differential-Accelerometer benötigt, dass die differentielle Beschleunigung 
zweier Testmassen (innerer und äußerer) aus verschiedenen Materialien misst. Ein zwei-
tes Differential-Accelerometer mit Testmassen aus gleichen Materialien dient der Mes-
sung systematischer Effekte. 
 
2.2.4.1 Testmassen 
Bei MICROSCOPE werden als Testmassenmaterialien Titan und Platin-Rhodium ver-
wendet. Genau genommen handelt es sich bei der Materialauswahl um Metall-Legierun-
gen, welche zwei wichtige Kriterien erfüllen müssen:  
 
1. Eignung für einen Äquivalenzprinzip-Test 
 
2. Eignung der Materialeigenschaften bezüglich der Testmassen-Herstellbarkeit 
(Maschinentauglichkeit, Homogenität, Haltbarkeit, etc.) 
 
Bezüglich der Eignung für einen Äquivalenzprinzip-Test hängt die Materialkombination 
laut [33] von den Verhältnissen der Baryonen-Zahl und Atommassen-Zahl ab.  Die ge-
wählte Materialkombination für beide Testmassen erfüllt beide Kriterien. 
 
Tabelle 2: Protonenzahl (Z), Neutronenzahl (N) und Atommassenzahl (µ) für die Legie-
rungen PtRh10 (Platin-Rhodium) und TA6V (Titan). Tabellenwerte aus [34]. 
Material N/µ Z/µ (N+Z)/µ (N-Z)/µ 
PtRh10 0.59613 0.40357 0.999704 0.192555 
TA6V 0.54197 0.46061 1.002588 0.081358 
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Testmassenfertigung 
 
Abbildung 7: Testmassengeometrie. Die Testmassen sind mit Abflachungen an den Au-
ßenflächen versehen. Zusätzlich sind Vertiefungen an den Stirnflächen vorgesehen, die 
für das Blockiersystem benötigt werden. Hier ist nur eine äußere Testmasse dargestellt. 
Die inneren Testmassen weisen eine vergleichbare Geometrie auf, sind jedoch kleiner. 
Die Abbildung wurde von der PTB zur Verfügung gestellt. 
 
Die Testmassen wurden mit hohem Aufwand von der Physikalisch Technischen Anstalt 
in Braunschweig (PTB) hergestellt. Dabei kam es neben einer möglichst guten Homoge-
nität der Halbzeuge auch auf eine sehr gute Maßhaltigkeit an, da Abweichungen der Maße 
einen Einfluss auf das Experiment haben können. Der Herstellungsprozess wird in [35] 
ausführlich beschrieben. 
 
Maßgebliche Forderung an die Fertigung ist die Einhaltung der geforderten Genauigkei-
ten. Dabei kommt es insbesondere auf die Einhaltung der Forderungen für die folgenden 
Eigenschaften der Testmassen an: 
 
• Maß 
• Form 
• Lage 
• Homogenität 
 
Die Fertigung der Testmassen mit Genauigkeiten < 1.5 µm in Maß, Form und Lage er-
fordert die Verwendung der modernsten Fertigungs- und Messtechniken. Insgesamt wur-
den von der PTB mehere Testmassenpaare für die Qualifikationsmodelle und für die 
Flugmodelle der Differential-Accelerometer hergestellt. Abbildung 8 zeigt eine Fotogra-
fie vom Herstellungsprozess mit in-situ-Messung. 
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Abbildung 8: Testmassenfertigung mit In-situ-Messung bei der PTB Braunschweig. Die 
Abbildung wurde von der PTB zur Verfügung gestellt. 
 
Testmassen-Blockiersystem 
Die Testmassen mussten während des Transports und während des Satellitenstarts blo-
ckiert werden, damit Beschädigungen vermieden werden, die durch zu starke Bewegun-
gen (Vibrationen und Schocks) verursacht werden können. Das entsprechende Blockier-
system ist in die Accelerometer integriert. Die Testmassen werden zum Blockieren von 
einem System aus jeweils drei Haltefingern von den gegenüberliegenden Stirnseiten der 
Testmassen gehalten. Die Finger fahren dafür in entsprechend vorgesehene konische Ver-
tiefungen an den Stirnseiten der Testmassen. Die Finger sind an den Enden kegelartig 
geformt. Somit ergibt sich in gewissen Grenzen eine Selbstzentrierung. Die Blockiervor-
richtung besteht je Testmasse aus jeweils sechs Haltefingern, wobei jeweils drei Finger 
auf einer Seite fest verbaut sind und drei beweglich ausgeführt sind. Der bewegliche Teil 
besteht aus drei Fingern, die starr miteinander verbunden sind. Die Bewegung des be-
weglichen Teils wird über ein pneumatisches System erzeugt, wobei der entsprechende 
Druck auf die Anforderungen an die Haltekräfte abgestimmt ist. Abbildung 9 zeigt De-
tails des Blockiersystems. 
    
 
 
Abbildung 9: Blockiersystem für die Testmassen (Abbildungen von ONERA). 
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2.2.4.2 Doppel-Differential-Accelerometer 
Das Differential-Accelerometer mit unterschiedlichen Testmassenmaterialien wird Sen-
sor Unit 1 (SU1) genannt. Das zweite Differential-Accelerometer (SU2) wird mit zwei 
Testmassen aus Platin-Rhodium bestückt. SU2 ist somit nicht für den Test des Äquiva-
lenzprinzips geeignet. Die Bedeutung des SU2 besteht darin, dass mit diesem Sensor sys-
tematische Fehler identifiziert werden können, die in der Konstruktion des Sensors liegen 
können, bzw., die durch Effekte entstehen, die nicht durch die Testmassenmaterialien 
hervorgerufen werden. Es handelt sich also um einen Referenzsensor der wesentlich für 
die spätere Auswertung der Messdaten erforderlich ist. 
Beide Differential-Accelerometer2 wurden nebeneinander sehr präzise ausgerichtet und 
auf eine Halteplatte montiert, die wiederum mit Hilfe einer präzisen Konstruktion im Sa-
telliten montiert wurde. Abbildung 10 und Abbildung 11 zeigen Zeichnungen des Dop-
pel-Differential-Accelerometers und der Halterungskonstruktion. 
Für die Durchführung von Funktionstests wurden zunächst Engineering- bzw. Qualifica-
tion-Modelle der Differential-Accelerometer gebaut (EM, QM). Abschließend wurde ein 
Flight-Model gebaut (FM), dass identisch mit dem Modell ist, welches im Satelliten ein-
gebaut wurde. 
 
               
Abbildung 10: Doppelte Differential-Accelerometers (Twin-SAGE - Twin Space Accel-
erometer for Gravity Experiments) von MICROSCOPE (links - © CNES/GIRARD Sébas-
tien, 2014). Rechts ist eines der beiden Differential-Accelerometer aufgeschnitten darge-
stellt. 
 
2 Das doppelte Differential-Accelerometer wird auch mit T-SAGE bezeichnet. Das T steht dabei für Twin. 
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Abbildung 11: Zeichnungen des Doppel-Differential-Accelerometers und der Halte-
rungskonstruktion, mit der die Accelerometer in den Satelliten montiert wurden. Die 
Zeichnungen wurden von ONERA zur Verfügung gestellt. 
2.2.4.3 Funktionsweise der kapazitiven elektrostatischen Accelerometer, die 
bei MICROSCOPE zum Einsatz kommen 
 
Die bei MICROSCOPE verwendete Accelerometer-Technologie basiert auf einem kapa-
zitiven, elektrostatischen Funktionsprinzip [36]. Eine Testmasse wird mit Hilfe elektro-
statischer Kräfte exakt auf ihrer Sollposition gehalten. Die Positions- und Lageerfassung 
erfolgt dabei ebenfalls kapazitiv. Zu diesem Zweck ist die Testmasse von Elektroden um-
geben, die sowohl der Positions- und Lageerfassung dienen als auch der Positionierung 
der Testmasse. Die Regelung erfolgt dann in einem geschlossenen Regelkreis. Die Test-
masse kann in sechs Freiheitsgraden geregelt werden, d.h. in allen drei Rotations- und 
allen drei Translationsbewegungsrichtungen. Somit sind die relative Position und Lage 
der Testmasse bzgl. des Sensors festgelegt. Beschleunigungen, die der Sensor erfährt, 
wirken sich auf die Kräfte aus, die erforderlich sind, um die Testmasse in ihrer festgeleg-
ten Sollposition und Solllage zu halten. Da die Kräfte elektrostatisch durch Spannungen 
auf den entsprechenden Elektroden erzeugt werden, ist es möglich, bei bekannter Geo-
metrie, die Beschleunigungen aus den Spannungen zu ermitteln.  Für die verschiedenen 
Freiheitgrade bei den MICROSCOPE-Accelerometern kommen verschiedene Geomet-
rien der kapazitiven Messung zu Anwendung. In Längsrichtung der zylindischen Test-
massen kommt die Kapazitätsänderung bei einer Verschiebung der Testmasse durch Flä-
chenvariation zustande, in seitlicher Richtung die Abstandsvariation. Bei Rotation egeben 
sich sich differentielle Abstandsvariationen bzw. Kombinationen aus Abstands- und Flä-
chenvariation (siehe Abbildung 14). 
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Abbildung 12: Schematische Darstellung der Funktionsweise eines kapazitiven Accele-
rometers in Konfiguration mit Flächenvariation bei konstantem Abstand zwischen Test-
masse und Elektroden (V: Elektrodenspannung, Vd: Testmassenspannung, C: kapazität, 
F: elektrostatisch erzeugte Kraft). 
 
 
Abbildung 13: Schematische Darstellung der Funktionsweise eines kapazitiven Accele-
rometers in Konfiguration mit Abstandsvariation bei konstanter Kondensatorfläche (V: 
Elektrodenspannung, Vd: Testmassenspannung, C: kapazität, F: elektrostatisch erzeugte 
Kraft). 
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Abbildung 14: Elektrodenkonfiguration des MICROSCOPE-Accelerometers für die Kon-
trolle und Regelung der sechs Freiheitsgrade der Testmasse (Hohlzylinder) in drei Rotations- 
und drei Translationsrichtungen. Die Regelung in Zylinderachse (x) erfolgt über Zylinder-
elektroden (rot - oben links) in Flächenvariationskonfiguration, die Regelung in y- und z-
Richtung in Abstandsvariationskonfiguration (Elektroden innerhalb der Testmasse - oben 
mitte). Die Regelung um die Drehachsen   und  erfolgt durch kombinierte Ansteuerung 
derselben Elektrodensegmente und die Regelung um die Zylinderachse  erfolgt über eine 
kombinierte Flächen- und Abstandskonfiguration mit den  -Elektroden (blau und rot - oben 
rechts). Unten sind die entsprechenden Achsenbezeichnungen angegeben. 
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Elektrostatische Kräfte zur Testmassenpositionierung 
Die gegenüberliegenden Elektroden werden zunächst auf feste elektrische Potentiale (V1, 
V2) gebracht die betragsmäßig gleich, jedoch von unterschiedlichem Vorzeichen sind. 
Eine Steuerspannung Vp addiert sich zur Gesamtspannung der jeweiligen Elektrode. 
Elektrostatische Kräfte sind immer anziehend. Eine gerichtete Bewegung in eine Rich-
tung kann durch ein geeignetes Verhältnis der in zueinander entgegen gesetzten Richtun-
gen wirkenden Kräfte erreicht werden. 
 
Die elektrostatischen Kräfte, die auf die Testmasse wirken, ergeben sich nach [36] aus 
der folgenden Gleichung mit F = F1+F2: 
 
   ( ) ( )( ) elecpp mVVCVVCF =−+−= 211222
2
1
      (2.4) 
 
wobei m die Masse der Testmasse, elec die Beschleunigung durch die elektrostatische 
Kraft und  C der jeweilige Gradient der Kapazität ist. Im Falle perfekter Symmetrie 
mit 
 
   CCC =−= 12  und VVV =−= 21         (2.5) 
 
ist die resultierende Kraft F proportional zu V: 
 
   VCVF
m
pelec == 2
1
            (2.6) 
 
Wird die Testmasse auf ihre Sollposition geregelt, ergibt sich aus (2.6) der Beschleuni-
gungswert, der mit dem Accelerometer gemessen werden soll. Dieser Wert enztspricht 
dann dem Wert elec im entsprechenden Freiheitsgrad. 
Ein Merkmal des Regelkreises ist das so genannte cold damping [37] der Testmassenbe-
wegung, wodurch sich eine sehr gute Regelbarkeit bei Frequenzen unterhalb der Regel-
kreisresonanzfrequenz ergibt.  
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Testmassensensorik 
 
 
Abbildung 15: Funktionsbild der kapazitiven Sensorik (Abbildung aus [36]). 
 
 
Das Funktionsschema der Testmassensensorik ist in Abbildung 15 für einen Freiheitsgrad 
dargestellt. Eine detaillierte Erläuterung wird in [36] gegeben. Es handelt sich bei dieser 
Technik um eine differentielle Kapazitätsmessbrücke, die bei symmetrischer Auslegung 
eine sehr genaue Positionsmessung der Testmasse erlaubt. Für die Messung wird mittels 
eines sehr dünnen Golddrahtes (Durchmesser 5-7 µm) ein Wechselspannungssignal 
(Pumpsignal Vd) auf die Testmasse gelegt. Eine Kapazitätsmessbrücke, die an die beiden 
Elektroden angeschlossen wird, misst nun ein differentielles Signal, welches durch die 
Übertragung des  Pumpsignals und die beidseitigen Kapazitäten (gegeben durch die je-
weiligen Flächen Testmasse - Elektrode) der Position der Testmasse entsprechend modu-
liert ist. Durch eine nachgelagerte Verstärkerschaltung wird das differentielle Signal ver-
stärkt und anschließend für die weitere Verwertung des geschlossenen Regelkreises mit-
tels Analog-Digital-Wandler (ADC) in ein digitales Signal verwandelt.  
Als Pumpsignal Vd wird eine Wechselspannung mit einer Amplitude von 5 V (rms) und 
einer Frequenz von fd = 100 kHz verwendet. 
 
Bei dem MICROSCOPE-Accelerometer wird durch die hochpräzise Testmassenferti-
gung, die sehr anspruchsvolle Auslegung der Elektronik und eine sorgfältige Kalibrierung 
(im Erdorbit) eine Genauigkeit der Beschleunigungsmessung von etwa 2x10-12 ms-2Hz-1/2 
erreicht [30]. Diese Performance zählt zu den weltweit besten mit dieser Technik. 
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2.2.5 Mess-Prinzip 
 
 
Abbildung 16: Oben links: Der Satellit rotiert um die Y-Achse des Satelliten, die senkrecht 
auf der Orbit-Ebene steht. Ein Signal, das durch eine Verletzung des Äquivalenzprinzips 
hervorgerufen werden würde, würde somit bei einer Frequenz von fEP = fspin + forbit auf-
treten.  Oben rechts: Darstellung der verschiedenen Koordinatensysteme (Satellit, Test-
masse 1, Testmasse 2).  ∆⃗  bedeutet hier die Positionsdifferenz der Testmassenschwer-
punkte. Unten: Darstellung des Inertial-Modus (links) bzw. des Spinning-Modus (rechts). 
Die Abbildungen oben wurden aus [30] entnommen,  die untere aus [20].  
 
Für die Bestimmung des Wertes von  (und damit für die Überprüfung des Äquivalenz-
prinzips) wird die Messung der differentiellen Beschleunigung zweier Testmassen aus 
unterschiedlichen Materialien (hier Titan und Platin-Rhodium) genutzt. Ist eine Verlet-
zung des Äquivalenzprinzips vorhanden, erfahren beide Testmassen unterschiedliche Be-
schleunigungen im Gravitationsfeld der Erde. Rotiert der Satellit nicht, kommt es durch 
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die Umkreisung der Erde zu einem Signal in der differentiellen Beschleunigung der Test-
massen mit einer Frequenz, die der Orbitfrequenz entspricht. Rotiert der Satellit um die 
Drehachse, welche senkrecht auf der Orbitebene steht (im Falle der MICROSCOPE-Mis-
sion um die Y-Achse des Satelliten – siehe Abbildung 16), ergibt sich die Frequenz des 
Signals zu: 
 
     𝑓𝐸𝑃 = 𝑓𝑆𝑝𝑖𝑛 + 𝑓𝑜𝑟𝑏𝑖𝑡           (2.7) 
 
Dabei ist forbit =1.68∙ 10−4Hz und fspin ein halbzahlig Vielfaches der Orbitfrequenz (3/2, 
5/2). Durch die Modulation des Signals mit der Drehfrequenz (Spinfrequenz fSpin) des 
Satelliten lässt sich das Signal fEP in eine Frequenzregion verschieben, wo man wenig 
Störungen erwartet.  
2.2.5.1 Die Mess-Gleichung 
Bei den Messungen ergeben sich zu der differentiellen Beschleunigung der Testmassen, 
die im Falle einer Verletzung des Äquivalenzprinzips nicht verschwinden würde, noch 
eine Vielzahl von Einflussgrößen, die bei der Datenauswertung berücksichtigt werden 
müssen. Hierbei handelt es sich um Effekte und Fehlerquellen, die letztlich die Genauig-
keit des Missionsergebnisses beschränken. Daher ist sowohl bei der Missionsplanung als 
auch bei der Durchführung und bei der Datenauswertung ein besonderes Augenmerk auf 
die Minimierung dieser Effekte gefallen. Einige Fehlerquellen können durch eine sorg-
fältige Kalibrierung in extra dafür vorgesehenen Kalibrier-Messdurchläufen im Erdorbit 
untersucht werden, bzw. entsprechende Eingangswerte bestimmt werden, die in die soge-
nannte Mess-Gleichung einfließen. 
 
Die Mess-Gleichung lautet: 
 
                    
 
 
() 
 
Die Herleitung der Mess-Gleichung ist in [30] angegeben und die Bedeutung der einzel-
nen Terme in Tabelle 3. 
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Tabelle 3: Bedeutung der Terme der Mess-Gleichung (2.8) 
Term in Gl. (2.7) Beschreibung 
 
Vektor des differentiellen Sensorbias 
 
Vektor (im Satellitenbezugssystem) vom Zentrum der inneren 
Testmasse zum Zentrum der äußeren Testmasse 
 
Erste und zweite zeitliche Ableitung von Δ⃗ ; Die Ableitungen 
sind null, wenn sich die Testmassen im Satellitenbezugssys-
tem nicht bewegen. 
 Winkelgeschwindigkeit des Satelliten 
 Gravitationsgradientenmatrix 
 Trägheitsmatrix im Satellitenbezugssystem 
 
g-Vektor für den Orbit in 710 km Höhe (Betrag: 7.9ms-2) 
 Eötvös-Parameter für die Materialpaarung Testmasse 2 (au-
ßen) – Testmasse 1 (innen) 
 
Coriolis-Effekt 
 
Common Mode Beschleunigung, die auf beide Testmassen 
wirkt (im Satellitenbezugssystem) 
 
Differenz der nichtlinearen Terme der Messung 
 Differentielle Kopplungsmatrix – hauptsächlich durch die 
Kopplung zwischen Winkelbeschleunigung und linearer Be-
schleunigung hervorgerufen 
 
Differentielle gemessene Beschleunigung, die durch Sensor-
rauschen entsteht (thermisches Rauschen, etc.) 
 
Eine detaillierte Erklärung der physikalischen und mathematischen Zusammenhänge be-
zgl. der Mess-Gleichung und die detaillierte Beschreibung und Betrachtung der Fehler-
modelle und der damit verbundenen Rechnungen ginge weit über das Thema der vorlie-
genden Arbeit hinaus. Daher kann an dieser Stelle nicht auf weitere Details eingegangen 
werden. Interessierten Lesern sei hierfür die ausgiebige Lektüre der angegebenen Litera-
tur empfohlen. Für den Inhalt dieser Arbeit sind die detaillierten Betrachtungen darin 
nicht wichtig.  
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2.3 Missionsablauf 
 
   
Abbildung 17: Der MICROSCOPE-Satellit nach der Montage in die Raketenträgerstru-
kur - © CNES, Twitter Account April 2016 (links). Start der Soyuz-Rakete mit 
MICROSCOPE als eine von drei Nutzlasten am 25.4.2016 (© CNES/ESA/Aria-
nespace/Optique Vidéo CSG, 2016) (rechts) 
 
 
2.3.1 Satellitenstart 
Der Start der Mission erfolgte am 25. April 2016 erfolgreich in Kourou (Frz. Guayana). 
Der MICROSCOPE-Satellit war dabei eine von drei Nutzlasten einer Soyuz-Fregat-Ra-
kete. Nach einigen Stunden nach dem Start befand sich der Satellit im Zielorbit (zirkular, 
sonnensynchron, 710 km Orbithöhe, 98.23° Inklination). 
2.3.2 Inbetriebnahme (Commissioning Phase) 
Nach einigen Stunden im Zielorbit wurde der Satellit schrittweise in Betrieb genommen. 
Verschiedene Schritte erfolgten, bis der Satellit voll funktionsfähig war. Dies beinhaltet 
das Ausklappen der Solar-Panels, die beim Start eingeklappt waren, das Hochfahren der 
Basisfunktionen für die Grobausrichtung, die Kommunikation etc.. 
2.3.3 Kalibrierung 
Nach einigen Systemtests (Funktion der Lageregelung durch das Kaltgas-µN-Triebwerk-
system etc.) erfolgten erste Kalibrierungsdurchläufe. Diese waren für die Mission essen-
tiell wichtig, da die gesamte Missions-Performance entscheidend von der Qualität der 
Sensor-Kalibrierung abhängt. Die einzelnen Parameter, deren Werte bei der Kalibrierung 
bestimmt wurden, werden bei der Datenauswertung berücksichtigt. Um den Effekt von 
Driften der Parameter berücksichtigen zu können, mussten diverse Kalibrierungsdurch-
gänge mit zeitlichem Abstand durchgeführt warden. So wurden jeweils vor und nach den 
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eigentlichen Messungen zum Test des Äquivalenprinzips Kalibrierungsmessungen 
durchgeführt.  
2.3.4 Science Phase 
Die entscheidenden Phasen der Mission – die Messungen zum Test des Äquivalenzprin-
zips – erfolgten immer jeweils vor bzw. Nach den Kalibrierungsphasen. Dabei wurden 
sowohl Messungen mit dem Differential-Accelerometer SU1 (EP-Test) als auch mit SU2 
(Referenz) durchgeführt. Hierbei wurden jeweils etliche Messungen im Spin-Modus (ro-
tierender Satellit) als auch im Inertial-Modus (nichtrotierender Satellit) durchgeführt. Die 
Messdaten wurden immer zeitnah in den Missions-Zentren bei CNES und ONERA für 
die weitere Datenauswertung umgewandelt und an die beteiligten Partner weitergeleitet. 
Das ZARM war/ist hierbei mit an der Auswertung beteiligt. Im Laufe der Mission sind 
regelmäßig Phasen eingetreten, in denen der Satellit kurzzeitig in den Erdschatten eintrat. 
Die Phasen dauerten jeweils einige Wochen. Während dieser Phasen wurden keine Mes-
sungen zum Test des Äquivalenzprinzips durchgeführt, da die mit dem Ein- und Austritt 
in/aus den/m Erdschatten verbundenen thermischen Variationen nicht verträglich mit den 
Missionsanforderungen für die hochpräzisen Messungen war.  
Ein neues Projekt, das 2016 vom Autor vorgeschlagen wurde, beschäftigte sich mit Mes-
sungen (nach Beendigung der Messungen zum Test des Äquivalenzprinzips) des Effekts 
der Restbeschleunigung durch Luftreibung in der Exosphäre. Diese Messungen sollen 
Erkentnisse über die Dichteverteilung in 710km Höhe bringen. Diese Messungen wurden 
ohne Einsatz des Drag-Free-Systems vorgenommen, um die Restbeschleunigung direkt 
zu messen. Diese Phase wurde ganz ans Ende der Mission gelegt, in der das Kaltgas be-
reits fast vollständig verbraucht war. Die Messungen waren ein Hauptbestandteil der von 
CNES ausgerufenen Technologie-Experimente-Phase am Ende der Mission. 
2.3.5 Missionsende – De-Orbiting 
Nach dem Ende der Mission im November 2018 wurde die De-Orbiting-Pase eingeleitet. 
Hierfür wurde eine segelartige Konstruktion entfaltet. Diese erhöht die Reibung in der 
Restatmosphäre und führt zu einer langaamen Verringerung der Orbithöhe, sodas der Sa-
tellit nach ca. 25 Jahren in der Erdatmosphäre verglüht [38].  
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2.4 Bisherige Ergebnisse der MICROSCOPE-Mission (Stand 
2018) 
Die MICROSCOPE-Mission ist bei Veröffentlichung dieser Arbeit bereits abgeschlossen 
worden. D.h., dass der Satellit alle Messungen inkl. der Messungen für die Sensorkalib-
rierung bereits vollständig durchgeführt hat. Nach Abschluss der Messungen für den 
Äquivalenzprinziptest wurden noch weitere Messungen erfolgreich durchgeführt, die den 
anderen Missionszielen galten. Inzwischen ist MICROSCOPE abgeschaltet worden und 
befindet sich nun in der De-Orbiting-Phase, die den Satelliten nach ca. 25 Jahren langsa-
mer Orbitabsenkung in der Erdatmosphäre verglühen lassen wird. Die wissenschaftliche 
Auswertung der Missionsdaten ist noch längst nicht abgeschlossen.  
In [30] wird ein vorläufiges Ergebnis zweier Mess-Sessions vorgestellt. Dabei wurde je-
weils ein Ergebnis für den Eötvös-Parameter für das Differential-Accelerometer mit der 
Testmassenpaarung Ti-Pt und jenes mit der Testmassenpaarung Pt-Pt (Referenzsensor)3 
ermittelt. Die entsprechenden Ergebnisse mit jeweils 1 Konfidenzintervall sind: 
 
 (Ti, Pt) = [−1 ± 9(𝑠𝑡𝑎𝑡. ) ± 9(𝑠𝑦𝑠𝑡. )] ∙ 10−15      
    aus der Messung über 120 Orbits (713650s) 
 
sowie 
 
 (Pt, Pt) = [+4 ± 4(𝑠𝑡𝑎𝑡. )] ∙ 10−15      
    aus der Messung über 62 Orbits (368650 s). 
 
Unter Berücksichtigung der Fehlerangaben (systematisch (syst.) und statistisch (stat.)) 
sind die Ergebnisse kompatibel mit der Gültigkeit des Äquivalenzprinzips. 
Die erreichte Genauigkeit ist mit ±1.8 ∙ 10−14 für  (Ti, Pt) etwa eine Größenordnung 
besser als die besten bisherigen irdischen Laborexperimente [39].  
Die Ergebnisse sind allerdings vorläufig. Es ist hierbei nur ein geringer Teil der inzwi-
schen vollständig vorliegenden Messdaten herangezogen worden. Es kann mit Sicherheit 
davon ausgegangen warden, dass die Genauigkeit durch Analyse aller nutzbaren Daten 
 
3 Das Ergebnis des Referenz-Differential-Accelerometers (Pt, Pt) muss bei korrekter Analyse einen Wert 
ergeben, der für  unter Berücksichtigung der Fehler null ergibt, da das Äquivalenzprinzip für gleiche 
Materialpaarungen keine Verletztung zulässt. 
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deutlich gesteigert werden kann und das Ergebniss der MICROSCOPE-Mission für län-
gere Zeit die neue Messlatte für die Genauigkeit bei der Bestimmung des Eötvös-Para-
meters und damit für den Gültigkeitsbereich des Schwachen Äquivalenz-prinzips darstel-
len wird. 
In [40] werden bereits die vorläufigen Ergebnisse für Einschränkungen einer Äquivalenz-
prizipverletzung durch eine “Light Scalar Dilation” herangezogen. Die erwartete weitere 
Steigerung der Genauigkeit der Ergebisse der MICROSCOPE-Mission wird weitere Ein-
schränkungen für theoretische Modelle ergeben und somit wichtige Beiträge zur Weiter-
entwicklung des physikalischen Weltbildes beitragen. 
 
2.5 Notwendigkeit von Funktionstests der MICROSCOPE 
Differential-Accelerometer am ZARM vor Missionsbeginn 
Die Nutzlast der MICROSCOPE-Mission (Differential-Accelerometer) konnte unter nor-
malen Laborbedingungen bei normaler Schwewrkraft (1g) nicht getestet warden, da die 
Testmassen frei schweben müssen, um die Funktion der Testmassenregelung in allen 
Freiheitsgraden demonstrieren zu können. Die Demonstration der Funktion unter “Ein-
satzbedingungen“ (d.h. in Schwerelosigkeit) wurde von CNES als Bestandteil der Quali-
fikation der Nutzlast gefordert. Diese Tests sind Standardtests bei Missionen dieser Art 
und stehen neben Vibrations- und Schocktests sowie Thermal- und Vakuumtests immer 
auf der Agenda der Nutzlastentwicklung. Positive Ergebnisse aller Tests sind Vorausset-
zung für die Freigabe der Nutzlast für die Integration in den Satelliten und für die Mission 
selbst. Für die entsprechenden Freifallests müssen Mindestanforderungen an die Schwe-
relosigkeitsqualität erfüllt sein, da die Instrumente nur über einen begrenzten Messbe-
reich verfügen. Unter Berücksichtigung des Mess- und Regelbereichs (bzw. des durch 
Anhebung der Elektrodenspannungen erweiterten Mess- und Regelbereichs) der Diffe-
rential-Accelerometer, beträgt die Minimalanforderung an eine Einrichtung für Experi-
mente unter Schwerelosigkeit ca. 10-5g. Diese Qualität kann nicht im Parabelflug erreicht 
warden (siehe folgendes Kapitel). Orbitalsysteme fielen wegen der sehr hohen Kosten 
aus. Letztlich wurden die Tests am Fallturm des ZARM durchgeführt. Im folgenden Ka-
pitel warden zunächst die wichtigsten Methoden zur Erzeugung von Schwerelosigkeit 
dargestellt und verglichen. Der Fallturm des ZARM und die Tests der MICROSCOPE-
Nutzlast warden dann anschließend im Detail beschrieben. 
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3 Erzeugung von Schwerelosigkeit 
Für eine Vielzahl von Experimenten zur Erforschung von Phänomenen unter Schwerelo-
sigkeitsbedingungen sind Laborbedingungen erforderlich, die eine hinreichende Qualität 
bieten. Diese Qualität lässt sich im Wesentlichen durch zwei Eigenschaften beschreiben. 
Die Dauer der Schwerelosigkeit und das Niveau der Restbeschleunigung und deren Fre-
quenzabhängigkeit. Die Anforderungen an die Qualität der Schwerelosigkeit werden 
durch die spezifischen Erfordernisse der zu untersuchenden Systeme festgelegt. 
Bei allen Arten der Erzeugung von Schwerelosigkeit wird das Prinzip des freien Falls 
ausgenutzt, d.h., dass sich das Laborsystem auf einer geodätischen Bahn im Schwerefeld 
gravitierender Körper bewegt. Dabei spielt die Erde als gravitierender Körper für erdge-
bundene und erdnahe Experimente die wesentliche Rolle. Bei genauer Betrachtung trägt 
jedoch jeder Körper (insbesondere andere Himmelskörper) zum Schwerefeld bei. 
 
Einschub: Zum Begriff der Schwerelosigkeit 
Häufig wird der Begriff der Schwerelosigkeit verwendet, wenn Phänomene im freien 
Fall beschrieben werden. Hierbei muss eine genaue Unterscheidung der Begriffe er-
folgen. Der Begriff Schwere bedeutet die Summe der Kräfte (gravitativ und inertial), 
welche auf einen Versuchskörper wirkt. Die resultierende Kraft kann sich aus ver-
schiedenen Komponenten zusammensetzen – z.B. Gravitationskraft und Zentrifugal-
kraft. Bei dem Begriff Schwerelosigkeit ist also nicht gemeint, dass keine Gravitation 
wirkt, da es streng genommen keinen Ort im Universum gibt, an dem keine Gravita-
tionskräfte wirken. Selbst an Punkten mit verschwindendem Gravitationspotential-
gradienten (z.B. den so genannten Lagrange-Punkten zwischen zwei oder mehreren 
Himmelskörpern) sind Gravitationsfelder vorhanden, die sich hier allerdings in ihrer 
Wirkung so kompensieren, dass ein beschleunigungsfreier Bewegungszustand mög-
lich ist. Im Allgemeinen sind Körper im freien Fall beschleunigt als Wirkung eines 
nicht verschwindenden Gravitationspotentialgradienten. Im mitfallenden Bezugssys-
tem ergibt sich dann ein Zustand, der gewöhnlich mit dem Begriff Schwerelosigkeit 
bezeichnet wird.  
 
Die verschiedenen Arten der Erzeugung von Schwerelosigkeit lassen sich in drei Klassen 
unterteilen. 
• Parabelflugsysteme (Flugzeuge, Raketen) 
• Orbitalsysteme  
• Erdgebundene Fallsysteme (Falltürme, Fallschächte, etc.) 
Diese drei Klassen werden im Folgenden dargestellt. 
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3.1 Parabelflugsysteme (Flugzeuge, Raketen)  
3.1.1 Flugzeug 
Mit Flugzeugen kann für die Dauer von bis zu über zwanzig Sekunden Schwerelosigkeit 
erzeugt werden. Dazu wird von dem Flugzeug eine parabelförmige Flugbahn geflogen. 
Zur experimentellen Untersuchung von Phänomenen in der Schwerelosigkeit ist im In-
nenraum des Flugzeugs ein entsprechender Raum für Experimente vorhanden.  
3.1.1.1 Beispiuel Novespace 
In Europa werden Parabelflüge mit einem umgebauten Airbus A300 bzw. neuerdings mit 
einem A310 (zero-g) [41] durchgeführt. In Russland werden regelmäßige Parabelflüge 
hautsächlich mit den Flugzeugtypen Ilyushin 76 MDK und Antonow 124 durchgeführt.  
Die Stärke der Restbeschleunigungen, die während der Parabelflüge wirken, ist in Tabelle 
4 exemplarisch für den A300 des französischen Anbieters Novespace angegeben. Die 
Werte hängen von der Flugbahngenauigkeit, den Wetterbedingungen und der genauen 
Platzierung innerhalb des Nutzlastraums ab. Die Flugbahn erfordert eine Drehung des 
Flugzeugs um seine Querachse (Y-Achse) um insgesamt ca. 90°. Daraus resultiert eine 
Zentrifugalbeschleunigung am Ort des Experiments, die vom Abstand des Experiments 
zum Drehpunkt des Flugzeugs abhängt. 
 
Abbildung 18: Verlauf eines Parabelfluges mit dem europäischen Zero-g Airbus A300. 
Eine Parabelflugkampagne setzt sich aus vielen hintereinander durchgeführten 
Einzelparabeln zusammen - Abbildung aus [42]. 
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Abbildung 19: Experimentatoren mit Experimenten während der Zero-g-Phase eines 
Parabelfluges (Bildquelle: ESA). 
 
Abbildung 20: Schnitt-Darstellung des A300 Zero-g. Der Bereich für die Nutzlast-
Experimente bietet ein  Gesamtvolumen von 230 Ku-bikmeter auf einer Fläche von ca. 
100 Quadratmetern – Abbildung aus [42]. 
 
Ablauf einer typischen Parabelflug-Kampagne 
Nachdem die Experimente vorschriftsmäßig in dem Nutzlastbereich installiert sind und 
die Nutzlast-Crew die Vorbereitungen für die Experimente unter Schwerelosigkeit ge-
troffen hat, kann die Parabelflug-Kampagne durchgeführt werden. Voraussetzung ist aus-
reichend ruhiges Wetter und die Freigabe für den entsprechenden Luftraum. 
Eine Parabelflug-Kampagne setzt sich aus einer Sequenz von vielen Einzelparabeln zu-
sammen. Die Parabeln werden in Fünfergruppen mit einer mehrminütigen Pause zwi-
schen den Gruppen geflogen. Während einer typischen Kampagne werden innerhalb von 
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ca. 110 Minuten insgesamt 30 Parabeln geflogen, was einer Gesamtzeit von ca. 600 Se-
kunden Schwerelosigkeit entspricht. 
 
3.1.1.2 Qualität der Schwerelosigkeit bei Parabelflügen (Zero-g - Novespace) 
Während der ca. 20 Sekunden andauernden Parabelphase der Parabelflugmanövers herr-
schen maximal Restbeschleunigungswerte, wie sie in Tabelle 4 angegeben sind  [42]. 
Damit sind Parabelflüge gut geeignet, um Experimente unter Schwerelosigkeit durchzu-
führen, denen diese Qualität der Schwerelosigkeit ausreicht. Für höhere Anforderungen 
an die Qualität und/oder Dauer der Schwerelosigkeit ist der Parabelflug mit Flugzeugen 
jedoch nicht geeignet. Hierfür kommen dann andere Möglichkeiten in Betracht, die in 
den nachfolgenden Abschnitten beschrieben werden.. 
 
Tabelle 4: Typische Restbeschleunigungswerte bei einem Parabelflug. Die Definition 
der Achsen (X,Y und Z) ist  in Abbildung 21 dargestellt. 
Achse Restbeschleunigung / ms-2 
X  10-20  − 
Y  10-20  − 
Z  10-20  − 
 
Abbildung 21: Definition der Achsen (X,Y und Z) beim A300 (Zero-g) – Abbildung aus 
[42]. 
 
 33 
3.1.1.3 Parabelflug mit kleineren Flugzeugen (MIGROP) 
 
Abbildung 22: Parabelflugzeug MIGROP (GERADTS GMBH, Bremen)  
 
Neben dem Angebot für Parabelflug mit großen Flugzeugen (z.B. A300/A310) gibt es 
auch Projekte für Angebote mit kleineren Flugzeugen. In Bremen gibt es seit 2017 das 
Projekt MIGROP (MicroGravity Operations) der Firma GERADTS GMBH, die ein klei-
nes Flugzeug (Cessna 206) als Experimentträger für wissenschaftliche Experimente ent-
wickelt [43]. Dieses Projekt wurde vom Autor (H. Selig) initiert und wird als EFRE-
Projekt durch die WFB (Wirtschaftsförderung Bremen) gefördert. Das Ziel ist, Experi-
mentmöglichkeiten für Vorversuche oder Versuche mit hoher Wiederholrate anzubieten. 
Dabei soll eine Nutzlast von bis zu 150kg in einem Volumen von max. 1000 Litern ge-
flogen werden können. Die erreichbare Schwerelosigkeitsqualität liegt bei etwa 0.05 g 
für eine Dauer von 7.5 Sekunden. Zusätzlich sollen auch Experimentmöglichkeiten unter 
Partial-g-Bedingungen (Mond, Mars) und Hyper-g-Bedingungen (bis 2 g) angeboten wer-
den. Der operative Betrieb ist ab 2019/2020 geplant. 
3.1.2 Raketen 
Eine deutlich längere durchgehende Zeit in Schwerelosigkeit bieten Parabelflüge, die mit 
Raketen durchgeführt werden. Hierbei wird eine Rakete mit der Nutzlast bestückt, annä-
hernd senkrecht nach oben gestartet und nach der Landung im Zielgebiet wieder gebor-
gen. Neuerdings werden in den USA auch Suborbitale Flüge (die später für den Welt-
raumtourismus vorgesehen sind) für wissenschaftliche Nutzlasten angeboten -z.B. von 
Blue Origin / New Shepard [44]).  
In Europa werden Raketen-Parabelflüge von der ESA in Nordschweden durchgeführt. 
Seit den späten 50er Jahren werden regelmäßig Flüge mit so genannten Soundig Rockets 
durchgeführt. Der Begriff Sounding Rocket rührt von dem englischen Begriff to sound 
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her, was übersetzt etwas ausloten bedeutet. Ursprünglich dienten diese Flüge zur Erfor-
schung der oberen Atmosphäre und zu meteorologischen Untersuchungen. Seit 1982 wird 
die Technik des Raketenfluges mit parabelförmiger Flugbahn auch für Experimente in 
Schwerelosigkeit genutzt. Die verschiedenen von der ESA bzw. vom DLR genutzten 
Plattformen bieten Schwerelosigkeitszeiten pro Flug zwischen 3 und ca. 13 Minuten. Um 
die Raketen während des angetriebenen Aufstiegs zu stabilisieren, werden sie systema-
tisch in eine Drehung um ihre Längsachse versetzt, sodass sich durch die Kreiselwirkung 
eine stabile Lage ergibt. Nach Brennschluss der zweiten Stufe wird die Drehrate reduziert 
auf Werte unter 0.1 Hz. Ein Stickstoff-Kaltgas-Triebwerksystem wird im freien Fall ge-
nutzt, um die Lage zu stabilisieren. 
 
Die von der ESA bzw. vom DLR genutzten Parabelflugraketensysteme werden vom 
Startplatz Esrange östlich der nordschwedischen Stadt Kiruna aus gestartet. Die Rakete 
durchfliegt eine relativ steile Parabel, sodass die Rakete nach der Freifallphase am Fall-
schirm noch auf schwedischem Gebiet landet und vom Bergungsteam geborgen werden 
kann. 
 
Tabelle 5: Charakteristische Eigenschaften der Parabelflugraketensysteme, die von der 
ESA genutzt werden [42]. 
Projekt Management µg-Zeit 
/Minuten 
Zahl der Ex-
periment-
module 
Nutzlast 
Durchmesser 
Nutzlast-
länge 
Nutzlast 
Masse / 
kg 
Drehrate 
(Hz) 
MiniTEXUS AIRBUS-DS* 
Bremen 
3-4 1-2 43.8 1 100 5 
TEXUS AIRBUS-DS 
Bremen 
6 4 43.8 3.4 260 3-4 
Maser SSC** Solna 
(S) 
6 4 43.8 3.4 260 3-4 
MAXUS AIRBUS-DS 
und SSC 
12.5 5 64.0 3.8 480  0.5 
 
* AIRBUS Defence and Space , **Swedish Space Corporation 
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Abbildung 23: Maximalhöhen der verschiedenen Parabelflugraketensysteme im 
Vergleich zu typischen Bahnhöhen des Spaceshuttle und der ISS – Abbildung aus [42]. 
3.1.2.1 Beispiel MAXUS 
Die MAXUS-Rakete ist die größte Parabelflugrakete und bietet die größte Nutzlastkapa-
zität und die längste Freifallzeit im Vergleich zu den anderen Raketen, die von Esrange 
(Kiruna) aus gestartet werden. Nachfolgend sind die Kennzahlen und die Abmessungen 
des MAXUS-Systems aufgeführt. 
 
Tabelle 6: Kennzahlen der MAXUS-Rakete [42] 
Eigenschaft Wert 
Gesamtlänge 16.2 m 
Max. Durchmesser 1 m 
Nutzlastdurchmesser 0.64 m 
Max. Nutzlastlänge 3.8 m 
Startmasse 12300 kg 
Wiss. Nutzlast 480 kg 
Dauer der µg-Phase 12 Min. 30 Sek. 
Apogäum 705 km 
Erreichte µg-Qualität  10-4 g 
Drehrate  0.5 Hz 
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Abbildung 24: Abmessungen der MAXUS-Rakete -Abbildung aus [42]. 
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3.1.2.2 Qualität der Schwerelosigkeit bei Parabelflugraketen (MAXUS) 
 
Abbildung 25: Restbeschleunigung (mili-g) während der Freifallphase einer MAXUS-
Mission (MAXUS 3) Abbildung aus [42]. 
 
Während der ca. 740 Sekunden Parabelphase beträgt die Restbeschleunigung in allen 
Achsen höchstens 10-4g. Abbildung 25 zeigt einen typischen Beschleunigungsverlauf 
während eines MAXUS-Fluges. Die Qualität der Schwerelosigkeit anderer Syteme (TE-
XUS, etc.) liegt in etwa auf dem selben Qualitätsniveau. Der Hauptunterschied liegt hier 
im Wesentlichen in der Flugdauer und der Nutzlastkapazität. 
3.1.3 Fazit 
Mit suborbitalen Raketen als Plattform für Experimente unter Schwerelosigkeitsbedin-
gungen lassen sich deutlich längere Experimentzeiten verwirklichen, als es mit Flugzeu-
gen oder Falltürmen möglich ist. Die Qualität der Schwerelosigkeit ist im Vergleich zu 
Flugzeugen besser. Eine Vielzahl von Experimenten wurde mit Hilfe von Raketen durch-
geführt. Für viele Experimente stellt dies den letzten Test dar, bevor sie im Erdorbit ein-
gesetzt werden (z.B. Space Shuttle4, ISS). 
Ein Beispiel ist das Experiment MAIUS (Materiewellen-Interferometrie unter Schwere-
losigkeit), bei dem das Verhalten von ultrakalten Atomen (hier Rubidium 87) in Bezug 
auf interferometrische Messungen von Materiewellen untersucht wurde. Das Experiment 
 
4 Das Space Shuttle hat inzwischen seinen Dienst eingestellt. 
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wurde mit einer VSB-30 Forschungsrakete im Rahmen des TEXUS-Programms von Es-
range in Kiruna gestartet. Ziel war die Demonstration der Machbarkeit der Erzeugung 
eines Bose-Einstein-Kondensats (BEC) während eines Sounding Rocket Fluges. Das Ex-
periment wurde am 23. Januar 2017 erfolgreich gestartet und durchgeführt. Die Mission 
stellte einen wichtigen Meilenstein auf dem Weg entsprechender Experimente im Erdor-
bit dar. Weitere Missionen sind geplant. 
Eine detaillierte Beschreibung ist in [45] zu finden.  
Parabelflüge mit Flugzeugen (Novespace u.A.) sind jedoch sehr attraktiv, wenn es darum 
geht, viele Experimentedurchläufe in relativ kurzer Zeit durchzuführen. Ein Vorteil von 
Parabelflügen mit Flugzeugen ist die Möglichkeit, dass Experimentatoren mitfliegen kön-
nen, um ihr Experiment zu überwachen und kurzfristig Änderungen am Experimentablauf 
vorzunehmen. Experimente an Versuchspersonen sind (außer im Orbit) nur in Parabel-
flugzeugen möglich. Parabelflug mit kleinen Flugzeugen (z.B. MIGROP) bietet diese 
Vorteile ebenso. 
Insgesamt haben beide Möglichkeiten (Flugzeug und Rakete) ihre Berechtigung, je nach 
Anwendung.  
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3.2 Orbitalsysteme am Beispiel der International Space 
Station (ISS) 
Orbitale Systeme bieten im Vergleich der unterschiedlichen Systeme zur Erzeugung von 
Schwerelosigkeit die längste durchgehende Experimentdauer. Grundsätzlich kann man 
Orbitalsysteme in zwei Kategorien einteilen. Unbemannte Systeme werden für spezifi-
sche Anwendungen entworfen und dementsprechend ausgelegt (Bahnhöhe, Bahnlage, 
Bahnexzentrizität, Nutzlastmasse und Volumen, etc.). Bemannte Systeme ermöglichen 
demgegenüber eine größere Bandbreite an möglichen Nutzlasten, sind aber bei der Wahl 
der Bahneigenschaften deutlich eingeschränkt. So sind z.B. die Bahnen der bisherigen 
Raumstationen sämtlich Kreisbahnen mit einer relativ niedrigen Bahnhöhe von ca. 300-
450 km. Im Folgenden wird exemplarisch auf die Bedingungen für Experimente unter 
Schwerelosigkeit auf der Internationalen Raumstation ISS eingegangen. 
 
Tabelle 7: Bisherige Raumstationen5 
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Saljut 1 19. 04. 1971 11. 10. 1971 1 24 18500 UDSSR 
Saljut 2 03. 04. 1973  29. 04. 1973 0 0 18500 UDSSR 
Kosmos 557 11. 05. 1973 22. 05. 1973 0 0 19400 UDSSR 
Skylab 14. 05. 1973 11. 07. 1979 3 171 77088 USA 
Saljut 3 24. 06. 1974 24. 01. 1975 1 15 18500 UDSSR 
Saljut 4 26. 12. 1974 02. 02. 1977 2 92 18500 UDSSR 
Saljut 5 22.06. 1976 08. 08. 1977 2 67 19000 UDSSR 
Saljut 6 29. 09. 1977 29. 07. 1982 6 683 19824 UDSSR 
Saljut 7 19. 04. 1982 07. 02. 1991 5 816 18900 UDSSR 
Mir 19. 02. 1986 23. 03. 2001 28 4594 124340 RUS 
ISS 20. 11. 1998 im Orbit bisher 57 6625* 455000 Internat. 
Tiangong 1 29. 09. 2011 02.04.2018 2 12 8506 China 
Tiangong 2 15.09.2016 Im Orbit 1 30 13000 China 
*Stand Dezember 2018 
 
5 Quelle: https://de.wikipedia.org/wiki/Raumstation 
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Die Internationale Raumstation ISS ist mit einer Gesamtmasse von über 450 Tonnen die 
größte Raumstation.  Für Forschungszwecke sind die Labormodule der ISS vorgesehen. 
Die Hauptlabormodule sind das amerikanische Modul Destiny mit Platz für insgesamt 24 
Experiment-Racks und das europäische Columbus-Modul mit Platz für 10 Experiment-
Racks. Ferner steht das japanische Kibo-Modul für Experimente zur Verfügung. Das rus-
sische Labormodul Nauka wird aufgrund mehrfacher Verzögerungen erst im November 
2019 gestartet werden [46]. Die ISS bietet sich unter bestimmten Umständen auch für 
Experimente im Bereich der Fundamentalphysik an, die eine hohe Anforderung an die 
Qualität der Schwerelosigkeit haben [47]. 
 
 
Abbildung 26: Einzelmodule der ISS – Abbildung aus [48] 
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Abbildung 27: Abmessungen der ISS in Millimetern (Endausbaustufe der ISS -). In der 
oberen Abbildung sind die drei Labormodule der ISS gekennzeichnet. Abbildung aus 
[48] 
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Abbildung 28: „X-Perpendicular Out of Plane (XPOP”)- Koordinatensystem – Abbild-
ung aus [48] 
3.2.1 Qualität der Schwerelosigkeit bei Orbitalsystemen - Beispiel ISS 
Grundsätzlich muss bei der ISS zwischen drei verschiedenen Betriebszuständen bzgl. der 
Schwerelosigkeitsbedingungen unterschieden werden. Im Microgravity-Modus wird die 
bestmögliche Schwerelosigkeitsqualität erreicht. Für diesen Modus werden alle Aktivitä-
ten auf der Raumstation eingeschränkt, die eine Beeinträchtigung der Schwerelosigkeits-
qualität ergeben können. So sind z.B. Aktivitäten der Crew in diesem Modus stark einge-
schränkt. Außerdem sind Lagekorrekturen der Station im Microgravity-Modus nicht 
möglich.  Im so genannten Standard-Modus wird nicht die optimale Schwerelosigkeits-
qualität erreicht. In diesem Modus können zahlreiche operationale Vorgänge durch Crew 
und Stationsbetrieb die Schwerelosigkeitsqualität beeinträchtigen. Daher ist der Stan-
dard-Modus eher für Experimente geeignet, die keine hohen Anforderungen an die Qua-
lität der Schwerelosigkeit stellen (z.B. medizinische Untersuchungen etc.). 
Im Re-boost-Modus wird die ISS auf eine höhere Bahn angehoben. Da die ISS auf Grund 
ihrer niedrigen Bahnhöhe (300-450 km) ständig eine Restbeschleunigung durch den Rei-
bungswiderstand in den obersten Atmosphärenschichten erfährt, muss die gesamte Sta-
tion alle 10-80 Tage für die Dauer von ein bis zwei Erdumläufe (1.5-3 Stunden) mit Trieb-
werkshilfe auf eine höhere Bahn angehoben werden. Die damit verbundene Beschleuni-
gung erlaubt zwar immer noch die Fortführung von Langzeitexperimenten, stellt jedoch 
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für Mikrogravitationsexperimente mit hohen Anforderungen an die Schwerelosigkeits-
qualität ein Problem dar, sodass in diesen Phasen keine entsprechenden Experimente 
sinnvoll durchgeführt werden können. Abbildung 29 zeigt einen typischen zeitlichen Ab-
lauf der verschiedenen Modi. 
Im Microgravity-Modus werden die niedrigsten Restbeschleunigungsniveaus erreicht. 
Grundsätzlich ist dabei die so genannte quasi-stationäre Restbeschleunigung von der fre-
quenzabhängigen Vibrationsrestbeschleunigung zu unterscheiden, die hier jeweils kurz 
erläutert werden.  
3.2.1.1 Quasi-stationäre Restbeschleunigung 
Als quasi-stationäre Restbeschleunigungen werden Restbeschleunigungen bezeichnet, 
die relativ langsame zeitliche Veränderungen zeigen. Bei Zeitskalen > 100 Sekunden, 
also bei Frequenzen < 0.01 Hz spricht man für Anwendungen auf der ISS von quasi-
stationären Restbeschleunigungen. Dabei ist dann per Definition mindestens 95 % der 
Leistung in einem Frequenzbereich < 0.01 Hz verteilt. 
Quasi-stationäre Restbeschleunigungen werden hauptsächlich durch zwei Effekte er-
zeugt: 
1. Aerodynamische Abbremsung durch die residuale Atmosphäre in der Orbithöhe 
der Station 
2. Beschleunigungsgradient. 
 
Die ISS und insbesondere die Labormodule (Destiny, Columbus und Kibo) sind so aus-
gelegt, dass während der Microgravity-Modus-Phasen eine quasi-stationäre Restbe-
schleunigung von 1 µg erreicht werden kann. Die Restbeschleunigung ist ortsabhängig.  
Abbildung 30 und Abbildung 31 zeigen grafisch die erreichbaren Restbeschleunigungs-
niveaus in Form von Iso-g-Diagrammen abhängig von der Lage innerhalb der ISS. Die 
Labormodule sind so angeordnet, dass sie nahe an der optimalen Zone liegen. 
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Abbildung 29: Typischer zeitlicher Ablauf der verschiedenen Modi auf der ISS [48]. In 
regelmäßigen Abständen muss die gesamte Raumstation angehoben werden, da der Luft-
widerstand eine langsame Absenkung der Bahn ergibt.  
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Abbildung 30: Iso-g Diagramm in der XZ- Ebene [48]. 
 
 
Abbildung 31: Iso-g Diagramm in der YZ-Ebene [48] 
 
3.2.1.2 Vibration 
Für die frequenzabhängige Restbeschleunigung durch Vibrationen am Ort eines Experi-
ments wurden für die Microgravity-Modus-Phasen für die ISS Limits festgelegt, die nicht 
überschritten werden dürfen. Diese Limits sind in Tabelle 8 und Abbildung 32 aufgeführt. 
Tabelle 8: Limits für die frequenzabhängige Restbeschleunigung [48] 
Frequenzbereich f / Hz Restbeschleunigungs-Limit / g 
0.01 - 0.1 1.8  10-6 
0.1 - 100 1.8  10-5  f 
100 - 300 1.8  10-3 
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Abbildung 32: Für die ISS im Microgravity-Modus festgelegte Limits für die frequenz-
abhängige Restbeschleunigung [48]. 
 
3.2.2 Fazit 
Insgesamt bietet eine Raumstation den großen Vorteil, dass die Experimentdauer grund-
sätzlich nicht limitiert ist. In der Realität gibt es allerdings Limitierungen. Da die Experi-
mente in der Regel von den Astronauten betreut werden müssen und Experimente für eine 
begrenzte Messdauer ausgelegt sind, ergeben sich begrenzte Messzeiten. Die Qualität der 
Schwerelosigkeit ist durchaus gut, allerdings kommt sie nicht an die Qualität unbemann-
ter Orbitalsysteme heran. 
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3.3 Erdgebundene Fallsysteme – Falltürme 
Als erdgebundene Einrichtungen zur Erzeugung von Schwerelosigkeit können alle Sys-
teme gezählt werden, die ortsfest installiert sind und durch eine vertikale Bewegung einer 
Experimentplattform Schwerelosigkeit für kurze Zeit (<10 Sekunden) erzeugen. Die 
Dauer der Fallphasen hängt dabei direkt von der Konstruktion, insbesondere von der er-
reichbaren Fallhöhe ab.  
Kleinere Systeme im Schrankformat, wie die Free Fall Machine (FFM der Vrije Univer-
siteit Niederlande) erreichen ununterbrochene Freifallzeiten von ca. 900 ms, die nur durch 
kurzzeitige Unterbrechungen von 20-80ms periodisch wiederholbar sind [49]. Wegen der 
nur kurzen Freifallphasen und der geringen Volumenkapazität, sind diese Systeme für 
Kurzzeitexperimente mit kleinem Experimentvolumen geeignet. 
Längere Freifallzeiten und größere Volumenkapazitäten sind durch große Falltürme mög-
lich. Es gibt weltweit einige Einrichtungen, die Freifallzeiten bis etwa neun Sekunden 
bieten. 
Die sechs wichtigsten Einrichtungen in diesem Bereich sind bzw. waren: 
• Glenn Research Center 2.2 Second Drop Tower  
• Glenn Research Center Zero-G Research Facility  
• Marshall Space Flight Center Drop Tube Facility) 
• QUT (Australien) 
• Micro-Gravity Laboratory of Japan – MGLAB (Japan) 
• Fallturm des Zentrums für angewandte Raumfahrttechnologie und Mikrogravita-
tion – ZARM in Bremen. 
 
Die Eigenschaften der verschiedenen Systeme sind in Tabelle Tabelle 9 aufgeführt. 
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Tabelle 9: Vergleich der wichtigsten Fallturmeinrichtungen6 
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Freifallhöhe/m 24 132 105 20 100 110 
Freifallzeit/s 2.2 5.18 4.6 1.95 4.5 4.74 
(9.3)* 
Restbeschleuni-
gung/g 
10-3 <10-5 k.A. >10-5 >10-5 10-5 
Abbremsbeschleu-
nigung/g 
mean/peak 
15/30 35/65 k.A. 15 10 30/45 
Vakuum Level/Pa  0.67 10-4 105 k.A. 10 
Kapsel- 
durchmesser/m 
0.96 x 0.4 1.000 0.91 0.900 0.720 0.800 
Kapselhöhe/m 0.840 1.600 0.91 0.500 0.885 1.500 
Kapselmasse/kg 159 455 k.A. 150 400 400 
* im Katapultbtrieb, ** Betrieb eingestellt, *** Betrieb eingestellt im Juni 2010 
3.3.1 Qualität der Schwerelosigkeit bei Falltürmen 
In Tabelle 9 sind u.A. Werte zur Restbeschleunigung von verswchiedenen Fallturmsys-
temen angegeben. Die Restbeschleunigung reicht hierbei von ca. 1 mg bis etwa 10 µg 
(ZARM). Damit sind einige Falltürme - insbesondere der Fallturm des  ZARM - sehr gut 
für Experimente mit hohen Anforderungen an die Schwerelosigkeit geeignet. 
3.4 Vergleich der verschiedenen Systeme zur Erzeugung von 
Schwerelosigkeit 
Im Vergleich der unterschiedlichen Systeme zur Erzeugung bzw. zur Nutzung von 
Schwerelosigkeit fällt auf, dass sich die einzelnen Systeme hinsichtlich der erreichbaren 
Dauer der Schwerelosigkeit und der erreichten Niveaus der Restbeschleunigung stark un-
terscheiden. Experimente, die auf Schwerelosigkeit angewiesen sind, können somit auf 
 
6 Quelle https://en.wikipedia.org/wiki/Drop_tube und https://www1.grc.nasa.gov/facili-
ties/drop/ 
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unterschiedliche Systeme zurückgreifen. Die Wahl des geeigneten Systems hängt einer-
seits von den Anforderungen an die Dauer und an das Niveau der Restbeschleunigung ab, 
andererseits von den Kosten, die veranschlagt werden müssen.  
Systeme in einer Erdumlaufbahn (z.B. die ISS) ermöglichen Experimente mit theoretisch 
unbegrenzter Dauer, wobei die ununterbrochene Dauer meist von Einflüssen begrenzt 
wird, die nicht technisch bedingt sind, sondern eher von Versuchsablaufplänen und der 
zeitlichen Verfügbarkeit des Bedienungspersonals (Astronauten) abhängen. Die Kosten 
für Experimente in der Erdumlaufbahn sind sehr hoch und der Zugriff auf das Experiment 
zum Zwecke der schnellen Erweiterung bzw. Änderung des experimentellen Aufbaus ist 
praktisch ausgeschlossen. Im Allgemeinen bestehen für Experimente, die z.B. auf der ISS 
fliegen, sehr hohe Sicherheitsanforderungen, die einen zusätzlichen Aufwand bedeuten. 
Das Restbeschleunigungsniveau auf der ISS hängt vom genauen Ort innerhalb der Station 
ab (siehe Abbildung 30 u. Abbildung 31). Außerdem ist die Restbeschleunigung abhängig 
von der jeweiligen Aktivität auf der Station. Astronauten verursachen Störungen durch 
Bewegungen. Anlagen der ISS können Schwingungen und Schall verursachen. Sämtliche 
Manöver zur Kurs- und Lagekorrektur der Station sowie sämtliche An- und Abdockma-
növer durch an- bzw. abfliegende Versorgungsmodule verursachen eine Beeinträchtigung 
der Schwerelosigkeitsqualität, die im Einzelnen bei der Planung von Experimenten be-
rücksichtigt werden muss. Unter optimalen Bedingungen können Restbeschleunigungs-
werte von 10-6g erreicht werden. 
Parabelflugsysteme (Flugzeug, Rakete) bieten systembedingt eine begrenzte Dauer für 
Experimente unter Schwerelosigkeit. Die Dauer reicht von ca. 7.5 Sekunden bei MIG-
ROP über ca. 20 Sekunden beim Airbus A300/310 (Zero-g) bis zu 12.5 Minuten bei der 
MAXUS-Rakete. Die Qualität der Schwerelosigkeit ist bei den Raketensystemen mit ei-
nem Restbeschleunigungsniveau von ca. 10-3ms-2 (~10-4g) etwa zwei Größenordnung 
besser als bei den Parabelflugkampagnen mit Flugzeugen (10-2g). Der klare Vorteil bei 
Flugzeugen liegt in der Möglichkeit, Änderungen am Experiment vorzunehmen und 
dadurch innerhalb einer Kampagne auf geänderte Situationen reagieren zu können. Der 
Experimentator fliegt mit und kann in gewissen Grenzen auf das Experiment einwirken, 
was bei unbemannten Raketenflügen natürlich nicht möglich ist. 
Bei Fallturmanlagen ist die Dauer für Experimente unter Schwerelosigkeit in der Regel 
deutlich kürzer als bei den anderen beiden Systemen (Orbitalsysteme und Parabelflug-
systeme). Die maximale Freifallzeit beträgt unter zehn Sekunden. Die erreichbare Quali-
tät der Schwerelosigkeit hängt wesentlich von der jeweiligen Einrichtung ab. Die Rest-
beschleunigung beträgt bei den besten Anlagen etwa 10-5g (10-6g mit Free-Flyer – siehe 
Kapitel 0) und ist somit vergleichbar mit den Bedingungen auf der ISS im optimalen Falle 
(siehe oben). Die klaren Vorteile bei Fallturmeinrichtungen liegen in der hohen Wieder-
holbarkeitsrate der Experimente und in den gleichbleibenden Restbeschleunigungsbedin-
gungen, da die Umwelteinflüsse sehr gut abgeschirmt werden können. Darüber hinaus ist 
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im Vergleich der Systeme die Nutzung eines Fallturms in der Regel erheblich kosten-
günstiger. 
In folgenden Abschnitt (Kapitel 4) wird der Fallturm des ZARM (Universität Bremen) 
im Detail beschrieben. 
 
Tabelle 10: Vergleich der wichtigsten Eigenschaften der verschiedenen Systeme für Ex-
perimente unter Schwerelosigkeit 
System Parabelflug Fallturm 
(ZARM) 
Orbitalsystem 
(ISS) 
Flugzeug A300 
Zero-g  
(MIGROP)  
Rakete (MA-
XUS) 
µg-Dauer / s 20 (7.5) 740 9.3  
Restbeschl. / g 1-2 ∙10-2 (5 ∙10-2) 10-4 10-5-10-6 10-6 * 
Zugriff auf Ex-
periment 
ja (ja) ja** ja** bedingt 
Kosten hoch (gering) sehr hoch moderat exorbitant 
*quasi-stationär im Microgravity-Modus, unter optimalen Bedingungen, **zwischen 
den einzelnen Flügen 
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4 Fallturm Bremen 
 
Abbildung 33: Fallturmgebäude der Universität Bremen - Fachbereich Produktionstech-
nik (Bildautor unbekannt) 
 
Der Fallturm der Universität Bremen ist eine zentrale Einrichtung des Zentrums für An-
gewandte Raumfahrttechnologie und Mikrogravitation (ZARM) des Fachbereichs Pro-
duktionstechnik. Die Anlage wird seit 1990 für Experimente in Schwerelosigkeit genutzt. 
Im Zeitraum 1990 bis 2018 wurden insgesamt weit über 7000 Experimente im freien Fall 
durchgeführt. Der Bremer Fallturm ist im europäischen Raum einzigartig und wird daher 
auch regelmäßig von externen Forscherteams genutzt. Darüber hinaus wurden und wer-
den zahlreich Experimente von ZARM-internen Arbeitsgruppen aus verschiedenen For-
schungsbereichen geplant und durchgeführt. 
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Der Fallturm wurde in der Zeit von 1990 bis einschließlich 2004 ausschließlich im Stan-
dard-Modus betrieben, bei dem eine Fallkapsel von oben nach unten fällt und eine Frei-
fallzeit von ca. 4.74 Sekunden erreicht. Seit Ende 2004 steht zusätzlich auch ein Katapult-
Modus zur Verfügung, bei dem die Fallkapsel vertikal von unten nach oben beschleunigt 
wird. Dadurch wird eine Verdoppelung der Freifallzeit erreicht (max. 9.3 Sekunden). 
In diesem Kapitel wird die Funktion des Standard- und des Katapult-Modus beschrieben 
und auf die wesentlichen Details beider Systeme eingegangen. 
4.1 Prinzipieller Aufbau des Fallturmsystems 
Die zentrale Einheit des Fallturmsystems ist eine 120 Meter hohe Fallröhre aus Stahl in-
nerhalb derer Fallkapseln im freien Fall für Experimente genutzt werden können. Die 
Fallröhre ist von dem Turmgebäude mechanisch entkoppelt, sodass sich Schwingungen 
des Turms, die durch Wind angeregt werden können, weitestgehend nicht auf die Fall-
röhre übertragen können. Für die Reduzierung des Luftwiderstandes wird die Fallröhre 
vor jedem Freifallversuch mit Hilfe von Hochleistungspumpen evakuiert. Die Fallröhre 
mündet unten in einen Raum, der das Auffangsystem beherbergt - ein Behälter mit Sty-
roporkugelfüllung, der die fallende Kapsel auffängt. Das Gesamtvolumen von Fallröhre 
und Auffangbehälterraum beträgt 1700 m3. Die Evakuierung des Gesamtvolumens auf 
einen Restluftdruck von 10-15 Pa erfordert eine Pumpzeit von ca. 100 Minuten. 
Nach jedem Freifallexperiment wird das System wieder mit Luft geflutet, um für die Kap-
selbergung einen Zugang zum Auffangbehälter zu ermöglichen. Die Luft für die Flutung 
muss jeweils vorgetrocknet werden, um die Kondensation der Luftfeuchtigkeit bei der 
Expansion gering zu halten. Der Vorgang des Flutens dauert ca. 20 Minuten, bis der nor-
male Luftdruck von ca. 1000 hPa erreicht ist. 
In der Regel sind so zwei bis drei Freifallversuche pro Tag möglich. 
 53 
 
Abbildung 34: Schnittzeichnung des Bremer Fallturms am ZARM [42]. 
4.2 Fallturm im Standard-Modus 
Im Standard-Modus wird die Fallkapsel mit einer Seilwinde innerhalb der Fallröhre hoch-
gezogen und in eine Haltevorrichtung eingeklinkt, die zur Versorgung der Kapsel wäh-
rend der Evakuierungsphase über Anschlüsse für Strom und Netzwerk verfügt. Der Auf-
fangbehälter wird nun in die Position geschwenkt, die genau lotrecht unter der oben hän-
genden Kapsel liegt. Der Auffangbehälter wird für den Hochziehvorgang zur Seite ge-
schwenkt.   Nach Abschluss des Evakuierungsvorgangs wird die Versorgungsverbindung 
zur Fallkapsel getrennt. Die Auslösung des Freifalls erfolgt dann vom Leitstand (Kon-
trollraum) aus.  
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4.3 Fallturm im Katapult-Modus 
Im Katapult-Modus wird die Kapsel durch eine starke Anfangsbeschleunigung hochge-
schossen. Während des Fluges wird nun der Auffangbehälter in die Eintauchposition ge-
schwenkt, damit die Kapsel wie im Standard-Modus sicher aufgefangen werden kann. 
Die Anfangsbeschleunigung wird mit einem Pneumatiksystem erzeugt. Die Kapsel ist 
hierfür auf einem Leichtbaukolben positioniert, der innerhalb eines Präzisionszylinders 
durch einen Druckunterschied zwischen Fallröhre und mehreren Druckbehältern vertikal 
beschleunigt wird. Der Beschleunigungsverlauf wird durch ein Hydrauliksystem gere-
gelt, um einen möglichst weichen Beschleunigungsverlauf zu erreichen. Die genauen Re-
gelparameter hängen von der Kapselmasse und der gewünschten Freifallzeit ab. In der 
Regel wird das System so eingestellt, dass sich eine maximale Freifallzeit unter Berück-
sichtigung der einzuhaltenden Sicherheitsreserven ergibt. Für den Fall eines ungewollten 
Systemfehlers ist das Katapult mit einigen Sicherheitssystemen ausgerüstet. In der Spitze 
der Fallröhre befindet sich eine Crash-Zone, die für den Katapultbetrieb eingeschwenkt 
werden kann. Sie besteht aus einer Wabenstruktur aus Leichtmetall, die bei zu großer 
Schusshöhe eine Beschädigung der Fallröhrenstruktur verhindern soll. Zusätzlich sind an 
die Druckbehälter, die zur Erzeugung der Anfangsbeschleunigungskraft dienen, noch Ex-
pansionskammern angebracht, die durch die Zündung von Berstscheiben einen sofortigen 
Druckabfall und somit ein sofortiges Verschwinden der Beschleunigungskraft bewirken. 
Diese Sicherheitseinrichtungen werden im Normalbetrieb niemals benötigt, sind jedoch 
aus sicherheitstechnischen Gründen notwendig. Diese werden im Weiteren nicht näher 
beschrieben. 
4.4 Gravi Tower Bremen (GTB, GTB-PRO) 
Seit einigen Jahren hat sich ein Bedarf nach einer höheren Flugfrequenz für Kurzzeitex-
perimente oder Vorversuche für den Fallturmbetrieb gezeigt. Die Fallturm Betriebsge-
sellschaft FAB hat daraufhin mit der Entwicklung einer kleinen Prototypen-Anlage 
(GTB-PRO) begonnen. Die Anlage wird im Hauptgebäude des ZARM unmittelbar neben 
dem Fallturm aufgebaut. Eine Fallkapsel wird schienengeführt von einer Seilmechanik 
so vertikal beschleunigt, dass in der Kapsel annähernd Schwerelosigkeit herrscht. Rest-
beschleunigungen werden mit Hilfe eines Free-Flyers reduziert. Die Nutzlastkapazität 
soll 500kg betragen und die erreichbare Freifallzeit 2.5 Sekunden. Eine detaillierte Be-
schreibung ist in [50] zu finden. Bei Erfolg ist auch eine größere Anlage möglich, die 
dann in einem separaten Gebäude auf dem Gelände des ZARM untergebracht werden 
soll. 
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4.5 Die Fallkapsel 
 
 
Abbildung 35: Fallkapselausführungen (Abmessungen in mm). Es stehen verschieden 
große Fallkapseln zur Verfügung. Eine Hülle aus Leichtmetall wird vor jedem Flug mon-
tiert und ist in dieser Abbildung nicht abgebildet (Abbildung aus dem ZARM-Benutzer-
handbuch [51]). 
 
Für Experimente, die am Fallturm durchgeführt werden, stehen Fallkapseln zur Verfü-
gung, die an die jeweiligen experimentellen Anforderungen angepasst werden können. 
Grundsätzlich gibt es Fallkapseln in zwei verschiedenen Größen für Experimente im 
Standard-Modus und eine Fallkapsel für Experimente im Katapult-Modus (siehe Abbil-
dung 35). Die Grundkonstruktion besteht aus Plattformen, die mit Aluminium-Stringern 
verbunden sind. Im unteren Bereich der Kapseln ist eine Grundausstattung für die Ener-
gieversorgung aus Akkupacks und ein Computersystem für Regelungssysteme und Mess-
datenerfassung integriert. Die Experimentplattformen, auf denen Experimenthardware 
montiert werden kann, bestehen aus einem Alu-Holz-Alu-Sandwich und sind in der Höhe 
flexibel mittels gummigedämpfter Montagewinkel montierbar. Der Kapseldeckel verfügt 
über einen Zapfen, an dem die Kapsel im Turm hochgezogen wird und der den kapselsei-
tigen Bestandteil des Ausklinkmechanismus darstellt. Im Deckel sind Anschlüsse für die 
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Versorgung der Kapsel mit Strom, etc. vorhanden. Die Bodenplatte der Kapseln ist mit 
einem demontierbaren Aluminiumkegel versehen, der eine wichtige Bedeutung für den 
Abbremsvorgang im Abbremszylinder hat. Er verhindert eine schockartige Anfangsver-
zögerung beim Eintauchen der Kapsel in das Abbremsmaterial aus Styroporkügelchen. 
Im Katapult-Modus steht die Katapultkapsel mit seiner abgeflachten Fläche der Kapsel-
spitze auf einer präzise gefertigten Gegenfläche auf dem Katapultkolben. 
Da in der Fallröhre während des Freifallexperiments ein Vakuum herrscht, die experi-
mentellen Aufbauten innerhalb der Kapsel aber in der Regel für eine Umgebung mit nor-
malem Luftdruck ausgelegt sind, ist die Kapsel mit einer zylinderförmigen Hülle aus Alu-
minium versehen. Diese Hülle wird jeweils erst kurz vorm Abwurf/Katapultflug (bzw. 
vor dem Einbringen der Kapsel in die Fallröhre) von oben über die fertig aufgebaute Kap-
selstruktur gestülpt und anschließend mit Hilfe von speziellen Dichtungsringen luftdicht 
mit Kapselboden und Kapseldeckel verbunden. Die maximal zulässige Gesamtmasse ei-
ner Fallkapsel beträgt inklusive der Kapselhülle 500 kg, bzw. ca. 450 kg im Katapult-
Modus. Die maximal zulässige Nutzlast beträgt etwa 160 kg bis 274 kg (siehe Tabelle 
11).  
Tabelle 11: Dimensionen und Massen der Komponenten der verschiedenen Kapseltypen 
am Fallturm Bremen [51] 
Kapseltyp kurz lang Katapult 
Stringerlänge [mm] 1545 2310 1342 
max. Nutzlasthöhe [mm] 980 1730 950 
Gesamtfläche einer Experimentplattform [m2] 0,359 
Kapselboden inkl. Kapselrechner und Akkus [kg] 110 122,7 
Deckelplatte [kg] 36 28,2 
Kapselhülle [kg] 32 54 38,5* 
4 Stringer [kg] 42 60 36,6 
Aluminiumkegel [kg] 6 10,2 
Experimentplattform inkl. Befestigung [kg] 15,2 
Kapselmasse ohne Nutzlast [kg] 226 266 236,2 
max. zulässige Kapselgesamtmasse [kg] 500 ca. 450 
max. zulässige Nutzlastmasse [kg] 274 234 163,8 
* inkl. Material zur Vibrationsdämpfung 
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4.6 Kapseldynamik 
Das Ziel der Fallturmtechnik besteht darin, für die Experimente eine bestmögliche Ver-
suchsumgebung für Freifallversuche bereitzustellen. Dies bedeutet einerseits, dass wäh-
rend des freien Falls eine bestmögliche Schwerelosigkeitsqualität angestrebt wird, ande-
rerseits eine möglichst geringe Belastung der Nutzlast während des Abbremsvorgangs 
bzw. während des Beschleunigungsvorgangs im Katapult-Modus. Aufgrund der begrenz-
ten Wegstrecke bei Beschleunigung und Abbremsung kommt es zu erheblichen Beschleu-
nigungswerten, die bei der Auswahl der Experimentkomponenten und bei der Planung 
des Experiments berücksichtigt werden müssen. 
4.6.1 Kapseldynamik während des freien Falls 
Die Kapseldynamik während des freien Falls - und damit die Qualität der Schwerelosig-
keit - wird im Wesentlichen durch drei verschiedene Störeffekte beeinflusst: 
 
1. Luftreibung in der Fallröhre 
2. Zentrifugalbeschleunigung durch Rotation der Fallkapsel 
3. Schwingungen der Kapselstruktur bzw. der Experimentplattform 
 
Die einzelnen Störeffekte werden im Folgenden genauer betrachtet. 
 
1. Luftreibung in der Fallröhre 
Die Beschleunigung der Fallkapsel im Laborsystem des Fallturms ist gegeben durch die 
Gravitationsbeschleunigung g und die Beschleunigung aufgrund der Luftreibung in der 
Fallröhre Fdrag 
dragFmgtma +=)( (t) ,           (4.1) 
wobei  
    𝐹𝑑𝑟𝑎𝑔(𝑡) = −𝛽𝑣(𝑡) − 𝑘𝑣(𝑡)
2  .        (4.2) 
Der erste Term, linear in der Kapselgeschwindigkeit v, ist die Stokes-Reibungskraft [52] 
mit dem Stokes-Parameter  und kann zunächst vernachlässigt werden, da sie einen rela-
tiv geringen Effekt hat. Für die genaue Betrachtung der Restbeschleunigungen - insbe-
sondere im Katapult-Modus - wird dieser Effekt in Kapitel 7 noch genau untersucht. 
 Der zweite Term, die so genannte Newton-Reibungskraft [52], dominiert den Ausdruck 
für die Reibungskraft bei höheren Geschwindigkeiten und ist gegeben durch 
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𝐹𝑁𝑒𝑤𝑡𝑜𝑛(𝑡) = 𝑘𝑣(𝑡)
2 =
𝜌𝐴𝑐𝑤
2
∙ 𝑣(𝑡)2,        (4.3) 
 
wobei  die Luftdichte in der evakuierten Fallröhre, A die auf die Bewegungsrichtung 
senkrecht stehende Ebene projizierte Kapselfläche und cw der aerodynamische Wider-
standskoeffizient ist. Fdrag = FNewton ist entgegengesetzt zur Bewegungsrichtung orientiert. 
Dies führt zu einer mit der Geschwindigkeit ansteigenden Abbremsung, die asymptotisch 
die Gravitationsbeschleunigung kompensiert. Die Berechnung der zugehörigen zeitab-
hängigen Geschwindigkeit wird in Standardlehrbüchern hergeleitet und ergibt sich zu 
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end
end
v
tg
vtv tanh)(   ,           (4.4) 
wobei 
    𝑣𝑒𝑛𝑑 = 𝑣(𝑡 → ∞) = −√
𝑚∙𝑔
𝑘
   die Endgeschwindigkeit  
mit 
   𝑘 =
1
2
∙ 𝜌 ∙ 𝐴 ∙ 𝑐𝑤  ist. 
 
Typische Werte am Fallturm des ZARM sind: 
 = 1.810-4 kg/m3, A = 0.50 m2, cw = 0.7 und m = 300 kg. Die sich hieraus ergebende 
theoretische Endgeschwindigkeit vend  9670 m/s wird in Falltürmen niemals erreicht. 
Der Fall endet im Fallturm (ZARM) bei einer Fluggeschwindigkeit von ca. 45 ms-1. 
Die Luftreibung führt bei typischen Fallturmflügen zu einer geschwindigkeitsabhängigen 
Kraft, die bei einer typischen Kapselmasse von 400 kg eine Abbremsung der Kapsel ent-
gegen der Flugrichtung von maximal ca. 1 - 2∙ 10−4𝑚𝑠−2 ergibt (≈ 1 − 2 ∙ 10−5𝑔). 
 
2. Zentrifugalbeschleunigung 
Zentrifugalbeschleunigungen können durch Drehbewegungen der Fallkapsel entstehen. 
Da eine Zentrifugalbeschleunigung eine Beeinträchtigung der Schwerelosigkeitsqualität 
ergibt, sind Drehbewegungen (Rotationen) aller Art unerwünscht und müssen bestmög-
lich verhindert werden. Eine residuale Rotation lässt sich allerdings nicht vermeiden. 
Diese ergibt dann eine Zentrifugalbeschleunigung, die vom Abstand zur Rotationsachse 
und von der Winkelgeschwindigkeit abhängt.  
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Es gilt: 
   𝑎𝑧 = 𝑟 ⋅ 𝜔
2,               (4.5) 
wobei r der Abstand zur Drehachse und  die Winkelgeschwindigkeit ist. Abbildung 36 
zeigt die berechnete Zentrifugalbeschleunigung az als Funktion der Winkelgeschwindig-
keit  für verschiedene Abstände zur Drehachse. Offensichtlich ist die Minimierung der 
Winkelgeschwindigkeiten und die Minimierung des Abstandes des Experimentes zur 
Drehachse wichtig, um den Effekt der Zentrifugalbeschleunigung gering zu halten. Bei 
typischen Drehraten der Fallkapsel von ca. 0.1 - 0.2 °/s (= 0.0017 - 0.0034 rad/s) ergibt 
sich eine Zentrifugalbeschleunigung zwischen ca. 10−7ms-2 bei 1 cm Abstand zur Dreh-
achse und ca. 3 ∙ 10−6 m𝑠−2 bei 30 cm Abstand zur Drehachse (siehe Abbildung 36). 
 
Abbildung 36: Berechnete Zentrifugalbeschleunigung az (in der Graphik mit ac bezeich-
net - englisch: centripetal) als Funktion der Winkel-geschwindigkeit für verschiedene Ab-
stände zur Drehachse. 
 
3. Schwingungen der Kapselstruktur bzw. der Experimentplattform 
Die Fallkapsel ist aus Plattformen, Stringern, Hülle, Boden- und Deckelplatten, der Kap-
selspitze und Verbindungselementen aufgebaut. Jedes Einzelelement verfügt über Eigen-
schwingungsfrequenzen in mehreren Moden. Dabei können grundsätzlich Longitudinal- 
und Transversalschwingungen auftreten. Das Gesamtensemble aus den miteinander ver-
bundenen Einzelkomponenten und zusätzlich dem Experimentaufbau führt zu einer sehr 
Drehrate / rad s-1 
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komplexen Überlagerung der einzelnen Eigenschwingungen, die mit vertretbarem Auf-
wand kaum berechnet werden kann. Die Eigenschwingungen des Gesamtsystems können 
durch Einzelereignisse (Schlag) oder durch Dauererregung (Erregungsschwingungen) an-
geregt werden. Für die Erzielung einer bestmöglichen Schwerelosigkeitsqualität ist es 
wichtig, Schläge oder Erregungsschwingungen zu vermeiden, bzw. deren Auswirkungen 
auf das Experiment zu minimieren. Eine wesentliche Ursache für die Schwingungsanre-
gung ist das Ausklinken der Fallkapsel am Anfang des Fluges. Die Kapsel hängt zunächst 
mit ihrem vollen Gewicht an der Ausklinkkupplung. Beim Ausklinken erfolgt dann ein 
schlagartiger Übergang zur Schwerelosigkeit (1g → 0 g). Dieser Vorgang entspricht einer 
kurzzeitigen und gleichzeitig breitbandigen Erregung. Im Katapult-Modus die die Be-
schleunigungsdifferenz zwar größer, der Übergang jedoch weicher. 
4.6.1.1 Restbeschleunigungsniveau 
Die Effekte der Luftreibung, der Kapselschwingungen und der Zentrifugalbeschleuni-
gung ergeben kombiniert das erreichbare Restbeschleunigungsniveau. Der dominierende 
Anteil dabei ist der Effekt durch die Luftreibung, die bei der maximalen Geschwindigkeit 
der Kapsel einen Wert von ca. 2∙ 10−4ms-2 erreicht. Hinzu addiet sich der Effekt der Zent-
rifugalbeschleunigung, der allerdings nahe am Kapselschwerpunkt deutlich geringer ist 
(<10−5ms-2) sowie der Effekt der Kapselschwingungen, welcher frequenzabhängig ist. 
Der Effekt der Kapselschwingungen auf die Nutzlast lässt sich durch geeignete Maßnah-
men minimieren. Der Effekt der Zentrifugalbeschleunigung lässt sich durch Platzierung 
der Nutzlast nah am Schwerpunkt minimieren. Der Effekt der Luftreibung lässt sich in 
der Standard-Fallkapsel nicht verringern. Hierfür kann jedoch ein Free-Flyer-System ver-
wendet werden. Die Minimierung der Effekte ist in Kapitel 5 beschrieben. 
4.6.2 Kapseldynamik während der Kapselabbremsung  
Die Abbremsung der Fallkapsel im Auffangbehälter erfolgt unmittelbar nach der Freifall-
phase. Die Kapsel wird dabei auf einer Strecke von wenigen Metern von ihrer maximalen 
Geschwindigkeit von etwa 45 m/s auf 0 m/s abgebremst. Diese starke Abbremsphase hat 
keinen Einfluss auf die Experimentphase im freien Fall, stellt jedoch Anforderungen an 
den Experimentaufbau. Die Beschleunigung wirkt hauptsächlich in vertikaler Richtung. 
Die Horizontalkomponenten der Beschleunigung sind deutlich geringer und entstehen 
durch eine nicht exakt vertikale Ausrichtung der Fallkapsel beim Eintauchen in den Ab-
bremsbehälter. Abbildung 37 zeigt den Beschleunigungsverlauf in vertikaler Achse von 
drei Fallturmflügen. Der Beschleunigungsverlauf ist dabei sehr reproduzierbar. Der zeit-
lich höher aufgelöste Beschleunigungsverlauf der Abbremsphase eines Fallturmfluges 
wird in Abbildung 38 dargestellt. Gut zu erkennen ist dabei ein Nachschwingen mit ab-
nehmender Amplitude, welches durch das elastische Verhalten des Abbremsmediums 
und der Abbremskammeraufhängung entsteht. 
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Abbildung 37: Beschleunigungsverlauf während eines Standardabwurfes. Die Kurven 
zeigen Messungen in vertikaler Richtung für drei verschiedene Abwürfe mit gleicher 
Nutzlast. Die Maximalwerte der Beschleunigung erreichen während der Abbremsphase 
liegen bei 40 g. 
 
Abbildung 38: Beschleunigungsverlauf dargestellt in höherer Zeitauflösung. 
 
Der genaue Beschleunigungsverlauf bei der Kapselabbremsung hängt hauptsächlich von 
zwei wesentlichen Bedingungen ab. 
  
Zeit / s 
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1. Abhängigkeit von der Kapselmasse 
Der Beschleunigungsverlauf der Kapsel in der Abbremsphase hängt von der Kapselmasse 
ab. Eine schwere Kapsel verfügt bei gleicher Eintauchgeschwindigkeit über mehr kineti-
sche Energie als eine leichte Kapsel. Die durch die Verdrängung und den Staudruck er-
zeugte Bremskraft Fdec. während des Eintauchens der Kapsel in den Abbremszylinder 
hängt von der horizontalen Querschnittsfläche der Kapsel und den strömungsmechani-
schen Eigenschaften der Fallkapsel ab.  
Die bei der Abbremsung umgewandelte kinetische Energie der Fallkapsel Ekin ist gegeben 
durch 
 
       2
2
1
mvEkin = ,            (4.6) 
 
wobei v die Fallgeschwindigkeit der Kapsel unmittelbar vor dem Eintauchen ist. Da die 
Kapsel vollständig abgebremst wird, wird auch ihre kinetische Energie vollständig um-
gewandelt. 
 
 
Es gilt: 
       2.
2
1
mvdsFW dec ==    ,         (4.7) 
wobei s die im Abbremsbehälter zurückgelegte Strecke ist. 
 
Da Fdec. nicht von der Kapselmasse abhängt, ergeben sich bei verschiedenen Kapselmas-
sen unterschiedliche Eintauchtiefen. 
Eine schwere Fallkapsel hat dabei eine größere Eintauchtiefe als eine leichte Fallkapsel. 
Der Abbremsvorgang erstreckt sich bei einer schweren Kapsel somit auch über einen 
längeren Zeitraum, wodurch sich bei immer gleicher Endgeschwindigkeit eine geringere 
durchschnittliche Abbremsbeschleunigung ergibt. 
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2. Zustand des Abbremsmediums (Styroporgranulat) 
Der Beschleunigungsverlauf ist außerdem auch von der Beschaffenheit des Abbremsme-
diums abhängig, das am Bremer Fallturm aus Styroporkügelchen mit ca. 2mm Durch-
messer besteht. Bei jedem Abbremsvorgang werden die Styroporkügelchen kurzzeitig 
stark mechanisch und thermisch beansprucht. Untersuchungen des Mediums zeigen, dass 
die Kügelchen durch diese Beanspruchungen ihre Form verändern, d.h. abgeplattet wer-
den7. Die stärkste Beanspruchung findet dabei in den Regionen innerhalb des Abbrems-
behälters auf, in denen es zu einem direkten Kontakt mit der Fallkapsel kommt und in 
denen das Medium durch Schockfronten mit großen Druckunterschieden beansprucht 
wird. Es findet bei jedem Abbremsvorgang eine irreversible Degradation des Mediums 
statt. Dabei werden Teile des Mediums stärker beansprucht als andere. Durch Umpumpen 
des Mediums nach jedem Abbremsvorgang findet eine Durchmischung statt, sodass eine 
annähernde Homogenität des Mediums erreicht werden kann. Dennoch führt die allmäh-
liche Degradation des Mediums langsam zu einer Verschlechterung der Abbremseigen-
schaften. In gewissen Abständen muss daher dem Medium frisches Material beigemengt 
werden bzw. das Medium komplett erneuert werden. 
Auf die Bewegungsdynamik der Kapseln während des Abbremsvorgangs wird hier nun 
nicht weiter eingegangen. 
 
4.6.3 Kapseldynamik während der Kapselanfangsbeschleunigung im 
Katapult-Modus  
Für die größtmögliche Freifallzeit im Katapultbetrieb muss die Fallkapsel die größtmög-
liche Flughöhe erreichen, die mit den Sicherheitsforderungen vereinbar ist. Die maximale 
Flughöhe und damit Flugzeit ergibt sich aus der Höhe der Fallröhre und der Füllhöhe des 
Styroporgranulats im Auffangbehälter, der nach dem Abschuss der Fallkapsel in die Flug-
bahnlinie geschwenkt wird. Bei gegebener maximaler Flughöhe ergibt sich eine entspre-
chende nötige Anfangsgeschwindigkeit der Fallkapsel zum Zeitpunkt des Endes der Be-
schleunigungsphase. Da die Beschleunigungsstrecke und die maximale Flughöhe durch 
die Konstruktion der Katapultanlage festgelegt sind, ergeben sich folgende Betrachtun-
gen8: 
Sei  h1  die Aufstiegshöhe der Fallkapsel, also die Höhendifferenz zwischen tiefstem und 
höchstem Punkt des freien Falls der aufwärts gerichteten Flugbahn, h2 die Abstiegshöhe 
 
7 Hierzu sind keine veröffentlichten Quellen bekannt. Die Deformation der Styroporkügelchen ist dem Be-
trachter jedoch sehr gut ersichtlich. 
8 Der Einfachheit halber ist die Luftreibung durch die geringe Restluft hier vernachlässigt. Diese wird in 
Kapitel 7 jedoch berücksichtigt.  
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der Fallkapsel, also die Höhendifferenz zwischen höchstem und tiefstem Punkt des freien 
Falls der abwärts gerichteten Flugbahn. 
Dann gilt für die benötigte Anfangsgeschwindigkeit: 
 
       ghv frei 1,0 2= ,            (4.8) 
wobei g die lokale Erdbeschleunigung ist (g = 9.81 m/s-2). vo, frei bedeutet hier die An-
fangsgeschwindigkeit am Anfang des freien Falls. 
 
Für die Aufstiegsflugzeit ergibt sich: 
 
       
g
h
tauf
12=             (4.9) 
 
Entsprechend gelten für die Endgeschwindigkeit beim Eintauchen am Ende des Fluges 
und die Abstiegszeit im freien Fall: 
 
       ghv freiend 2, 2=            (4.10) 
 
       
g
h
tab
22=             (4.11) 
 
Mit den konstruktionsbedingten Werten für die Auf- bzw. Abstiegshöhe im freien Fall 
am Fallturm Bremen ergeben sich folgende Werte: 
 
       h1 = 114,074 m, h2 = 103,344 m 
 
       s
g
h
g
h
ttt abaufges 413,9
22 21 =+=+=  
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Um die benötigte Anfangsgeschwindigkeit der Fallkapsel zu erreichen, ist also eine ent-
sprechende Beschleunigung erforderlich. Diese Beschleunigung wird durch das pneuma-
tisch-hydraulische Katapultsystem erzeugt. Da die Kapselmassen unterschiedlich sein 
können, muss für die jeweilige Kapsel ein spezifischer Druckverlauf und ein spezifischer 
hydraulischer Bremsverlauf eingestellt werden. Die Werte werden so gewählt, dass die 
Endgeschwindigkeit erreicht wird, gleichzeitig aber auch ein möglichst sanftes Abheben 
der Kapsel vom Katapultkolben gegeben ist, damit die Anregung von Eigenschwingun-
gen der Kapsel auf ein Minimum reduziert wird. Abbildung 39 zeigt den typischen Be-
schleunigungsverlauf während der Katapultbeschleunigungsphase. Die maximale Be-
schleunigung liegt bei etwa 30g. 
 
 
Abbildung 39: Typischer Beschleunigungsverlauf (vertikale Messung) für die Beschleu-
nigungsphase am Anfang eines Fluges im Katapultbetrieb – Abbildung aus [51]. 
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4.7 Bedarf nach verbesserten Schwerelosigkeitsbedingungen 
Die Testbedingungen für Experimente unter Schwerelosigkeit sind am Fallturm des 
ZARM in Bremen hervorragend. Im Vergleich zu anderen Anlagen/Einrichtungen (Fall-
türme, Parabelflüge, Raumfahrzeuge) werden sehr gute Werte für das Restbeschleuni-
gungsniveau im Bereich von wenigen 10−5 g erreicht. 
Trotz dieser guten Eigenschaften gibt es Experimente, die eine nochmals verbesserte 
Qualität der Schwerelosigkeit erfordern. Ein wichtiges Beispiel sind Freifalltests der 
Nutzlast der Satellitenmission MICROSCOPE, die am Fallturm des ZARM durchgeführt 
wurden. Die Anforderungen an das Fallturmsystem übersteigen hierbei die im Normal-
betrieb erreichbaren Bedingungen. Um diese Tests dennoch durchführen zu können, wur-
den Verbesserungen des Systems entwickelt. Durch mehrere Maßnahmen wurden die 
Restbeschleunigungen, die auf das Experiment in der Fallkapsel einwirken, weiter redu-
ziert. Dies geschah durch die Entwicklung eines Free-Flyer-Systems, welches den Ein-
fluss des Luftwiderstands in der Fallröhre eliminiert, und durch ein passives Schwin-
gungsdämpfungssystem. Der Einsatz des Free-Flyers hat jedoch den gravierenden Nach-
teil, dass die zur Verfügung stehende Zeit mit verbesserter Schwerelosigkeitsqualität um 
1-2 Sekunden verkürzt wird und das Free-Flyer-System auch nur im Standard-Modus 
(nicht im Katapult-Modus) zur Verfügung steht. Damit sind einige Messungen zur Be-
stimmung charakteristischer Sensorparameter der MICROSCOPE-Differential-Accele-
rometer mit den Sensoreinstellungen, die im Erdorbit benutzt wurden, leider nicht mög-
lich gewesen. Die Tests haben dann doch nur im Standard-Modus und im Katapult-Mo-
dus stattgefunden. Um vernünftige Ergebnisse erzielen zu können, wurden einige Modi-
fikationen an dem Sensorregelkreis vorgenommen. Dadurch ergab sich eine Sensordyna-
mik, die für die Versuchsbedingungen angepasst war und die erfolgreiche Funktionstests 
der MICROSCOPE-Differetial-Accelerometer ermöglichte. 
In Kapitel 5 werden zunächst die Maßnahmen zur Verbesserung der Schwerelosigkeits-
qualität am Fallturm Bremen dargestellt, welche für die MICROSCOPE-Tests nicht alle 
zur Anwendung kommen konnten, allerdings für andere Experimente eine interessante 
Erweiterung des Fallturmsystems des ZARM darstellen – insbesondere für Experimente, 
die nur eine relativ kurze Messzeit benötigen. Die Funktionstests und die Messungen zur 
Bestimmung von Werten des Sensorbias der MICROSCOPE-Differential-Accelerometer 
werden dann anschließend in Kapitel 6 und 7 dargestellt.  
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5 Maßnahmen zur Verbesserung der 
Schwerelosigkeitsbedingungen am Fallturm des 
ZARM 
In diesem Kapitel werden Maßnahmen zur Verbesserung der Schwerelosigkeitsqualität 
am Fallturm des ZARM dargestellt. Dies umfasst die Entwicklung eines Free-Flyer-Sys-
tems und die Entwicklung eines passiven Schwingungsdämpfungssystems. Reduzierung 
der Auswirkungen der Restbeschleunigung durch Luftreibung durch Verwendung eines 
Free-Flyers 
5.1 Free-Flyer Konzept 
Der hier beschriebene Free-Flyer wurde ursprünglich für die MICROSCOPE-Tests ent-
wickelt. Schon vorher gab es am ZARM ein Free-Flyer-System [53], welches allerdings 
einige Nachteile aufwies, die mit dem neuen System eliminiert werden konnten. Aller-
dings hat sich im Laufe der ersten Tests herausgestellt, dass durch die Verkürzung der 
Messzeit kein sinnvoller Einsatz für die MICROSCOPE-Tests möglich ist. Dennoch wird 
das System hier vorgestellt, da das System an sich hervorragend funktioniert und andere 
Experimente von dieser Entwicklung profitieren können.  
Die Restluft in der Fallröhre verursacht einen Luftwiderstand, der von der Geschwindig-
keit der Fallkapsel abhängt. Dieser Luftwiderstand bremst die Bewegung der Fallkapsel 
relativ zum ungebremsten freien Fall. Dieser Effekt kann durch die Verwendung eines 
Free Flyers umgangen werden. Der Free-Flyer wird in der Fallkapsel nach dem Kapsel-
abwurf ausgeklinkt, sodass er sich innerhalb der Kapsel frei bewegt. Dadurch wird der 
Effekt der Luftreibung durch die Außenkapsel abgeschirmt. Mit dieser einfachen Technik 
wird einer der wichtigsten Störeinflüsse auf die Schwerelosigkeitsbedingungen vermie-
den. Der Experimentaufbau wird in den Free-Flyer eingebaut und muss dabei mechanisch 
vollkommen von der Außenkapsel entkoppelt sein, um eine Übertragung von Störeinflüs-
sen auf den Free Flyer zu vermeiden. Dazu muss eine separate Energieversorgung 
(Akku), eine komplette Experimentsteuerung und Messdatenerfassung und eine Funkver-
bindung zur Außenkapsel bzw. zur Bodenstation des Fallturms vorhanden sein. 
Die Entwicklung der Free-Flyer-Technik wurde bereits in den 1990er Jahren am Fallturm 
des ZARM begonnen. Damals wurde in Kooperation mit der Friedrich-Schiller-Univer-
sität Jena ein Messsystem zur Messung differentieller Beschleunigungen mit SQUID-ba-
sierter Technik entwickelt und im freien Fall getestet [53]. Der hierfür entwickelte Free-
Flyer diente ebenfalls zur Minimierung des Einflusses der Luftreibung in der Fallröhre 
während des freien Falls. Da dieser Free-Flyer hauptsächlich aus Aluminiumelementen 
aufgebaut war und die gesamte Struktur sich durch die Belastungen während des Ab-
bremsvorganges zum Teil zwischen den Freifalltests verformt hat (plastisches Verhalten 
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des Materials), wurde 2001 mit der Entwicklung einer kompletten Neukonstruktion be-
gonnen, die überwiegend aus Karbonfaser verstärktem Kunststoff (CFK) aufgebaut 
wurde. Entwicklung und Bau der Konstruktion wurden von der Firma Lingk & Sturzebe-
cher im Auftrag des ZARM übernommen. Der wesentliche Vorteil der Neukonstruktion 
aus CFK ist die sehr gute Festigkeit und die Tatsache, dass das Material praktisch keine 
plastische Verformung aufweist, was bei der alten Aluminiumkonstruktion ein Problem 
darstellte. Die Neukonstruktion wurde so ausgelegt, dass die Stabilität bei einer Nutzlast 
von 180kg und der beim Abbremsvorgang der Fallkapsel auftretenden Beschleunigung 
von ca. 40g garantiert ist. Bei allen Freifalltests, bei denen der Free-Flyer zum Einsatz 
kam, ist es nicht einmal zu Problemen mit der Strukturstabilität gekommen. 
Abbildung 40 zeigt den Free-Flyer in einer speziell hierfür aufgebauten Außenkapsel, die 
über Mechanismen zur für das Freigeben und Wiedereinfangen des Free-Flyers verfügt. 
 
Das Free-Flyer System besteht aus den folgenden Einzelkomponenten: 
• Außenkapsel (im Wesentlichen eine gewöhnliche Fallkapsel, die für die Auf-
nahme des Free-Flyers ausgelegt ist) 
 
• Free-Flyer (Innenkapsel, die für die Aufnahme des Experiments ausgelegt ist - 
inkl. Stromversorgung Mess- und Steuerungsrechnersystems, sowie Funkverbin-
dung zum Rechnersystem der Außenkapsel) 
 
• Pneumatik-System zum Freigeben und Wiedereinfangen des Free-Flyers während 
des freien Falls 
 
• Lageerfassungssystem für die Messung der relativen Lage des Free-Flyers zur 
Außenkapsel. 
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Abbildung 40: Der CFK-Free-Flyer eingebaut in der speziellen Außenkapsel.  
 
5.1.1 Mechanismus zum Freigeben und Wiedereinfangen des Free-Flyers 
 
Das Pneumatik-System zum Freilassen und Wiedereinfangen des Free-Flyers wurde im 
Wesentlichen von dem vorherigen Einsatz des Aluminium-Free-Flyers übernommen. Es 
wurde damals von Manfred Behrens (ZARM-FAB) entwickelt, im Laufe der Jahre dann 
aber in Zusammenarbeit mit allen Beteiligten des ZARM-MICRSCOPE-Teams (H. Selig, 
M. Stadtlander) weiterentwickelt. 
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Das Pneumatik-System wird vom Kapselrechner aus angesteuert. Die entsprechenden 
Pneumatikzylinder werden über elektrische Signale angesteuert. Für die Aktorik der 
Pneumatik ist in einem der Kapselstringer ein Drucktank integriert, der vor jedem Fall-
turmflug auf einige bar Systemdruck aufgefüllt wird. Die einzelnen Aktoren sind: 
 
1. Oberer Zylinder 
2. Unterer Zylinder 
3. Greifer 
4. Obere Schere 
5. Untere Schere 
 
Im geblockten Zustand steht der Free-Flyer auf dem unteren Zylinder und wird vom obe-
ren Zylinder und dem Greifer zusätzlich gehalten. Eine Verdrehsicherung verhindert eine 
Drehung des Free-Flyers relativ zur Außenkapsel und verhindert dabei eine zu starke Be-
lastung des Greifers. In diesem Zustand wird die Kapsel in die Fallröhre gebracht und 
nach oben gezogen. Oben angekommen wird die Verdrehsicherung gelöst. Nach Evaku-
ierung der Fallröhre und entsprechendem Kommando aus dem Leitstand des Fallturms, 
wird die Fallkapsel ausgeklinkt. 
 
Nun erfolgen insgesamt vier Phasen, in denen der Free-Flyer zunächst freigelassen wird, 
um ihn kurz vorm Eintauchen in den Auffangbehälter wieder einzufangen. 
 
Die vier Phasen werden nun kurz beschrieben (siehe auch Abbildung 41). 
 
Phase I: 
Der Free-Flyer bleibt in den ersten 200-300ms des freien Falls komplett geblockt. 
 
Phase II: 
Der Obere Zylinder wird nach oben gefahren, gleichzeitig wird der untere Zylinder 
nach unten gefahren. 
 
Phase III: 
Der Greifer öffnet langsam. Die Öffnungsgeschwindigkeit kann durch eine Drossel 
eingestellt werden (vor dem Flug am Boden). Die Kontaktstellen des Greifers, die den 
oberen Zapfen des Free-Flyers seitlich berühren, müssen sorgfältig entfettet werden, 
damit ein Mitziehen des Free-Flyers beim Öffnen des Greifers verhindert wird. 
 
Phase IV: 
Ca. 100-200ms vor dem Eintauchen der Kapsel in den Auffangbehälter schließen die 
Scheren und der obere Zylinder presst den Free-Flyer auf die Plattform. Die Scheren 
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sorgen dabei dafür, dass der Free-Flyer bei einer eventuellen seitlichen Drift einge-
fangen wird, sodass der obere Zylinder den Free-Flyer sicher auf die Plattform drü-
cken kann. 
 
Durch diese vier Phasen ist gewährleistet, dass der Free-Flyer sicher freigegeben und 
wieder eingefangen wird. Abbildung 41 zeigt die Abfolge der einzelnen Phasen. 
 
Die Feinjustierung der einzelnen Phasen und die Einstellung des genauen Zeitablaufs er-
forderte viele Testläufe, da bei einem zu raschen Freilassen des Free-Flyers durch noch 
nicht ausreichend abgeklungene mechanische Schwingungen des Kapselsystems, hervor-
gerufen durch den abrupten Übergang von 1g zu 0g, eine starke Drift (seitlich, vertikal 
oder beides in Kombination) entstehen kann, die zu einem Anschlagen des Free-Flyers 
führen kann. Ein Anschlagen des Free-Flyers an die Außenkapsel muss strikt vermieden 
werden, weil damit die erwünschte hohe Schwerelosigkeitsqualität sofort stark gestört 
wird. Ein zu langsames Freilassen verringert allerdings eine möglichst lange ungestörte 
Schwerelosigkeitsdauer, was auch nicht erwünscht ist. Durch zahlreiche Versuche und 
Verbesserungen konnten Einstellungen gefunden werden, mit denen das Free-Flyer-Sys-
tem wiederholbare gute Ergebnisse lieferte. Für den Optimierungsprozess wurde das sys-
tem zur lagebestimmung des Free-Flyers verwendet, welches im nächsten Abschnitt be-
schrieben wird. 
 
 
Abbildung 41: Die vier Phasen (I – IV), in denen der Free-Flyer freigelassen und an-
schließend wieder eingefangen wird. 1: Oberer Zylinder, 2: Unterer Zylinder, 3: Greifer, 
4: Obere Schere, 5: Untere Schere.  
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Abbildung 42: Pneumatische Scherenmechanik zum sicheren Einfangen des Free-Flyers 
vor dem Eintauchen der Fallkapsel in den Auffangbehälter. 
 
 
Abbildung 43: Scherenmechanik im ausgebauten Zustand. 
 
5.2 Lagebestimmung des Free-Flyers relativ zur Außenkapsel  
Für die Beurteilung der Bewegung des Free-Flyers relativ zur Außenkapsel muss die Re-
lativbewegung gemessen werden. Mithilfe der Bewegungsdaten des Free-Flyers kann 
eine Justierung der Freigabemechanik erfolgen. Diese Justierung ist sehr wichtig, da ei-
nerseits ein Anschlagen des Free-Flyers an die Außenkapsel zuverlässig verhindert wer-
den muss und andererseits durch jegliche Bewegung, die durch mangelnde Justierung 
induziert wird, Restbeschleunigungen entstehen können, die in der Gesamtbilanz die 
Schwerelosigkeitsqualität verschlechtern können.  
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Zu diesem Zweck wurde ein Messsystem entwickelt, das durch den Einsatz von La-
sersensoren eine berührungslose Messung der Relativbewegung des Free-Flyers ermög-
licht. 
5.2.1 Das Messprinzip 
Um die Lage eines Körpers relativ zu einem Bezugskoordinatensystem in allen sechs 
Freiheitsgraden zu messen (3 Translations- und 3 Rotationsfreiheitsgrade), genügt die 
Messung von sechs Distanzwerten zwischen 6 vorgegebenen Messpunkten zu insgesamt 
drei Referenzflächen. Bei einem starren Körper können die 3 Referenzflächen so gewählt 
werden, dass sie zeitunabhängig orthogonal aufeinander stehen. 
Wählt man als starren Körper einen Quader, bei dem definitionsgemäß die gegenüberlie-
genden Flächen parallel zueinander sind und die jeweiligen Flächenpaare orthogonal auf 
den anderen Flächenpaaren stehen, kann die dreidimensionale Lage des Körpers relativ 
zum Bezugskoordinatensystem durch die Verwendung dreier Ebenengleichungen eindeu-
tig beschrieben werden [54]. 
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Für die Definition der Ebene I (5.1) ist die Angabe von drei Punkten im Raum nötig, die 
von der Ebene geschnitten werden. Die Determinantenelemente ergeben sich jeweils aus 
den druch die Sensorpositionen vorgegebenen Vektorkomponenten (xIi, yIi, i=1,2,3) und 
den gemessenen Abständen (zIi-zI1, i=1,2,3). Ebene II ergibt sich analog durch die Angabe 
zweier weiterer Punkte und dem Normalvektor der Ebene II (mit den Komponenten aII1, 
bII1 und cII1), der durch den Normalvektor der Ebene I und durch die Bedingung, dass die 
Ebenen orthogonal aufeinander stehen, gegeben ist. 
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Ebene III ergibt sich dann analog aus einem weiteren Punkt und dem Normalvektor der 
Ebene III, der analog zur Ebene II durch die Orthogonalitätsbedingung gegeben ist.  
 
Die drei Punkte, welche Ebene I im Bezugskoordinatensystem ergeben, lassen sich durch 
Vorgabe jeweils zweier Koordinaten durch die Angabe nur jeweils einer Koordinate an-
geben. 
Bei Vorgabe der x- und y-Koordinaten, können die drei Punkte und damit Ebene I durch 
drei z-Werte definiert werden. 
Entsprechendes gilt für Ebene II und Ebene III. 
Werden für Ebene I die jeweiligen x- und y- Koordinaten, für Ebene II die jeweiligen y- 
und z-Koordinaten und für Ebene III die x- und z-Koordinate festgelegt, so ist durch die 
Angabe von 6 Werten (3 z-Werte, 2 x-Werte und 1 y-Wert) die Lage des Körpers im 
Raum eindeutig bestimmt. 
 
5.2.2 Umsetzung des Messprinzips in der Fallkapsel 
Das oben beschriebene Messprinzip kann durch eine geeignete Verwendung von 6 La-
sersensoren für die Lagebestimmung des Free-Flyers relativ zur Außenkapsel umgesetzt 
werden. 
Dazu wurden 6 Lasersensoren an der Struktur der Außenkapsel folgendermaßen instal-
liert: 
 
• 3 Sensoren zur Messung des vertikalen Abstandes Außenkapsel - Free-Flyer (ent-
spricht Ebene I - Messung von drei z-Werten) 
 
• 2 Sensoren zur Messung des horizontalen Abstandes Außenkapsel - Free-Flyer 
(entspricht Ebene II - Messung von zwei x-Werten) 
 
• 1 Sensor zur Messung des horizontalen Abstandes Außenkapsel - Free-Flyer (ent-
spricht Ebene III - Messung eines y-Wertes) 
 
Die Referenzflächen werden so am Free-Flyer befestigt, dass sie der oben beschriebenen 
Geometrie entsprechen und den Lasersensoren im Rahmen des Messbereiches die Ab-
standsmessung erlauben. 
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Abbildung 44: Lage und Ausrichtung der Lasersensoren - schematische Darstellung. Die 
roten Pfeile bedeuten die Messrichtungen der Lasersensoren. Im Kasten sind die Positi-
onen der Messreferenzflächen in Millimetern im X,Y,Z-Koordinatensystems der Kapsel 
angegeben. Die roten Linien an der rechten Quaderseite kennzeichnen Stringer Nr. 1. 
 
Die Lasersensoren wurden entsprechend Abbildung 44 in die Kapsel eingebaut. Die Sen-
soren vom Typ µ-Epsilon weisen eine sehr gute Auflösung und Genauigkeit von wenigen 
µm auf, sodass sie hervorragend für diesen Einsatzzweck geeignet sind. Sie arbeiten nach 
einem Triangulationsverfahren und haben einen Messbereich von +-2 mm. Eine genaue 
Justierung ist wichtig, da die Messwerte während des Free-Flyer-Fluges innerhalb des 
Messbereiches bleiben müssen.  
5.2.3 Auswerte- und Visualisierungsprogramm 
Für die Auswertung und Visualisierung der Lasersensordaten wurde ein Programm-Code 
entwickelt, welches die Messdaten visualisiert. Als Software wurde hierfür Mathematica 
8.0 (Wolfram Research) verwendet. Der Programmcode ist im Anhang aufgeführt (An-
hang 1: Mathematica-Programm zur Bewegungsanalyse des Free-Flyers mit Lasersenso-
ren (Quellcode)). Durch eine entsprechende Eingabe im Programmcode kann die Sicht-
perspektive frei gewählt werden. Es besteht darüber hinaus die Möglichkeit, aus einer 
Anzahl an Einzelbildern eine Animation darzustellen, welche den Bewegungsablauf dar-
stellt. Dies kann zur Korrektur der Einstellungen des Auslösemechanismus nach erfolg-
tem Flug verwendet werden. Zur Verbesserung der Sichtbarkeit besteht die Möglichkeit, 
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die Relativbewegung des Free-Flyers mit einem Verstärkungsfaktor darzustellen. Dabei 
werden die translatorischen und rotatorischen Bewegungskomponenten mit einem frei 
wählbaren Verstärkungsfaktor multipliziert. Da sich die Relativbewegungen im Bereich 
von maximal wenigen Millimetern befinden, hat sich ein Verstärkungsfaktor zwischen 
20 und 100 bewährt, um eine deutliche Erkennbarkeit der Bewegung zu erreichen. 
 
 
Abbildung 45: Visuelle Darstellung der Relativlage Free-Flyer-Außenkapsel, die mit 
Hilfe des Auswertungsprogramms (Auswertung der Lasersensordaten) erstellt werden 
kann. Der rot dargestellte Stringer (Nr. 1) dient als Orientierung für die richtige Aus-
richtung des Free-Flyers. 
5.2.4 Testflüge des Free-Flyer-Systems mit dem Lasersystem 
Im Folgenden sind zwei Beispiele von Lasersensormessungen aufgeführt. Die beiden 
Fälle zeigen deutlich, dass die Einstellung des Auslösemechanismus eine entscheidende 
Auswirkung auf die Relativbewegung des Free-Flyers zur Außenkapsel hat. Während in 
Fall 1 keine optimale Einstellung vorgenommen wurde, die zu einem Anschlagen des 
Free-Flyers während der Freifallphase geführt hat, wurde in Fall 2 eine gute Einstellung 
vorgenommen, die einen sauberen Flug des Free-Flyers ergab. Grundsätzlich wurde bei 
allen Flügen versucht, eine möglichst gute Einstellung zu erreichen. Dies wurde jeweils 
durch Bodentests unterstützt, bei denen die Sequenz der Auslösevorgänge in 1g-Bedin-
gungen getestet wurde. Hierfür wurde z.T. visuell kontrolliert, ob die Aktuatoren sym-
metrisch öffnen, z.T. wurden Lasersensoren eingesetzt, um feine Bewegungen zu erfas-
sen, die durch Fehleinstellungen der Aktuatoren entstanden sind. Durch eine Anzahl an 
Testflügen mit vorherigen Feineinstellungen konnte mit der Zeit eine erfolgreiche Ein-
stellungsroutine erreicht werde. Für die schrittweise Verbesserung der Einstellungen wa-
ren die Ergebnisse der Lasersensor-Lagemessungen sehr hilfreich. 
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Fall 1: Keine gute Einstellung des Pneumatik-Systems zum Freigeben des Free-Flyers: 
Im ersten Fall wurde keine gute Einstellung des Auslösemechanismus vorgenommen, 
was zu einer starken Relativbewegung des Free-Flyers relativ zur Außenkapsel führte. 
Vor dem Ende des freien Falls erfolgte dadurch ein Anschlagen des Free-Flyers an die 
Außenkapselstruktur. Dieses Verhalten führt zu einer abrupten starken Störung der 
Schwerelosigkeitsqualität. Das Anschlagen ist in dem Lasersensordiagramm (Abbildung 
46) durch Knicke in den Lasersensorlinienverläufen deutlich sichtbar. 
 
 
Abbildung 46: Lasersensordiagramm eines Abwurfes, bei dem die Fallkapsel durch man-
gelnde Feinjustierung der Release-Elemente an die Außenstruktur angeschlagen ist. 
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Abbildung 47: Anfangszustand (t=0s) – oben - und Zustand während des Anschlagens 
(t=1.7s) – unten - aus zwei verschiedenen Perspektiven dargestellt. Die Abstände des 
Free-Flyers zur Außenkapsel sind hier nicht maßstabsgerecht dargestellt. Die Lage des 
Free-Flyers ist mit einer hundertfachen Verstärkung dargestellt.  
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Abbildung 48: Aus den Messdaten gewonnene Verläufe der Winkel des Free-Flyers rela-
tiv zur Außenkapsel (um die x (oben), y (mitte), bzw. z-Achse (unten)). Das Anschlagen 
ist bei ca. t = 1.7s gut sichtbar. 
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Fall 2: Gute Einstellung: 
In diesem Fall wurde der Release-Mechanismus gut eingestellt. Die Pneumatikelemente 
wurden so eingestellt, dass der Free-Flyer im freien Fall mit möglichst geringen Kräften 
und Momenten freigelassen wurde. Somit hat sich in der Freifallphase kein Anschlagen 
ergeben. 
 
 
Abbildung 49: Lasersensordiagramm eines Abwurfes, bei dem die Fallkapsel durch gute 
Feinjustierung der Release-Elemente nicht an die Außenstruktur angeschlagen ist. 
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Abbildung 50: Anfangszustand (t=0s) – oben - und Zustand am Ende des Fluges (t = 4.5s 
kurz vor dem Wiedereinfangen) – unten - aus zwei verschiedenen Perspektiven darge-
stellt. Die Abstände des Free-Flyers zur Außenkapsel sind hier nicht maßstabsgerecht 
dargestellt. Die Lage des Free-Flyers ist mit einer hundertfachen Verstärkung darge-
stellt.  
 
0.03 Sekunden
050x
100 fache Verstärkung
0 500
y
1500
1000
500
0
z
82   Maßnahmen zur Verbesserung der Schwerelosigkeitsbedingungen am Fallturm des ZARM 
 
 
 
Abbildung 51: Aus den Messdaten gewonnene Verläufe der Winkel des Free-Flyers rela-
tiv zur Außenkapsel (um die x (oben), y (mitte), bzw. z-Achse (unten)).  
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5.3 Schwingungsdämpfung bzw. -isolation zur Reduktion von 
Vibrationsstörungen 
Eine der wesentlichen Störeinflüsse auf die Qualität der Schwerelosigkeit im freien Fall 
sind Vibrationen des Free-Flyer-Fallkapselsystems. Die Vibrationen haben unterschied-
lich Ursachen. Zum einen verursacht der Übergang von 1g zu 0g beim Ausklinken der 
Fallkapsel eine Schwingungsanregung der Kapsel, die sich aufgrund des abrupten Über-
gangs über einen breiten Frequenzbereich erstreckt. Diese kurzzeitige Störung kann die 
Fallkapsel bzw. dessen Komponenten inklusive der Nutzlast (z. B. Accelerometer) zu 
Schwingungen anregen, die gerade im Bereich der entsprechenden Resonanzfrequenzen 
auftreten. Zum anderen können Schwingungen permanent während des freien Falls ange-
regt werden, wenn einzelne Komponenten aktiv Schwingungen erzeugen. Eine perma-
nente Schwingungserzeugung kann z.B. durch rotierende Teile erfolgen. Festplatten im 
Rechnersystem und Kühllüfter sind Beispiele für permanente Schwingungsanregung.   
Um die Vibration in der Fallkapsel zu vermeiden bzw. zu minimieren, müssen also zu-
nächst sämtliche aktiv schwingende/rotierende Komponenten entfernt oder abgeschaltet 
werden, oder durch starre Systeme ersetzt werden (z.B. SSD-Festplatte statt HDD-Fest-
platte im Free-Flyer-Computer). Für die Optimierung des Fallkapsel- bzw. Free-Flyer-
Fallkapselsystems wurden die Festplatten der Kapsel- und Free-Flyer-Rechner durch 
SSD-Platten ersetzt, die über keine rotierenden Teile verfügen. Zusätzlich wurden die 
Rechnerlüfter per Software jeweils kurz vor den Flügen ausgeschaltet, sodass keine 
Schwingungen mehr erzeugt werden konnten. Für eine relativ kurze Zeit ist diese Maß-
nahme völlig unproblematisch, da die Kühllüfter immer sofort nach Beendigung der Frei-
falltests wieder eingeschaltet werden, wodurch eine genügende Kühlung der entsprechen-
den Komponenten (CPUs, etc.) gewährleistet ist. 
5.3.1 Passive Schwingungsdämpfung bzw. Schwingungsisolation 
Die einfachste Art der Schwingungsdämpfung ist die passive Schwingungsdämpfung, 
wobei die Schwingungsenergie des Systems mit Hilfe von Dämpfungselementen in ther-
mische Energie umgewandelt wird. Wird eine Schwingungsisolation verwendet, wird die 
Übertragung der Schwingungsenergie vom anregenden Element minimiert. Aktive 
Dämpfungssysteme hingegen können ein schwingendes System durch gezielte dynami-
sche Gegenbewegungen aktiv dämpfen. Dies geschieht dann durch Aktuatoren und Sen-
soren, die in einem geschlossenen Regelkreis verwendet werden. Diese Systeme sind 
zwar in gewissen Grenzen durch Anpassung der Regelparameter an die jeweiligen An-
forderungen adaptierbar, erfordern allerdings auch einen erheblichen technischen Auf-
wand. Außerdem kann es durch Fehlanpassung auch zu Schwingungsverstärkungen kom-
men. 
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Für die Schwingungsdämpfung im Free-Flyer-System wurde die passive Schwingungs-
dämpfung bzw. Schwingungsisolation gewählt. Durch die Auswahl geeigneter Dämp-
fungskomponenten ist es dabei möglich, eine gute Dämpfungseigenschaft des Systems zu 
erreichen. Hierbei wird nicht hauptsächlich die Schwingungsenergie durch Dämpfungs-
elemente in Wärme umgewandelt, sondern die Übertragung der Schwingung minimiert. 
Die Dämpfung der Schwingungen selbst erfolgt durch normales Abklingen der Schwin-
gungen – z.B. der Kapselplattformen. Bei der Konstruktion der Plattformen (Fallkapsel 
und Free-Flyer) wurde bereits eine Dämpfung konstruktiv eingeplant. 
 
5.3.1.1 Aufbau des Systems zur passiven Schwingungsisolation 
Das System ist aus zwei Aluminiumplatten aufgebaut, die jeweils mit Dämpfungselemen-
ten gelagert sind. Die Dämpfungselemente sind aus kommerziell erhältlichem Material 
gefertigt. Als Material wurde folgendes Produkt gewählt: 
Isoloc IPL 6: Dieses Material wird in verschiedenen Formaten für die Dämpfung bzw. 
Isolation von Maschinenschwingungen im industriellen Umfeld angeboten. Für die An-
wendung im Free-Flyer wurde IPL 6 in Matten gewählt, aus denen Stücke für die jewei-
ligen Elemente geschnitten werden können. Die Dicke des Materials beträgt im unbelas-
teten Zustand 15 mm. Die dynamischen Eigenfrequenzen von Isoloc IPL-6 sind in Ta-
belle 12 angegeben. 
 
Tabelle 12: Dynamische Eigenfrequenzen des Materials Isoloc IPL-6 laut Hersteller. 
Druckbeanspruchung 10 N / cm2 20 N / cm2 30 N / cm2 
Vertikal Eigenfrequenz / Hz 26.4 22.2 19.6 
Horizontale Eigenfrequenz / Hz 9.4 7.0 5.6 
 
Aus der Tabelle ist zu entnehmen, dass sich mit zunehmender Druckbelastung des Mate-
rials die Eigenfrequenzen zu geringeren Werten verschieben. Es gibt für die Schwin-
gungsdämpfung bzw. Schwingungsisolation zwei verschiedene Ansätze: 
1.) Hohe Abstimmung: Hier ist die Eigenfrequenz der Lagerung größer als die Anre-
gungsfrequenz. 
2.) Tiefe Abstimmung: Hier ist die Eigenfrequenz der Lagerung tiefer als die Anre-
gungsfrequenz. 
Laut [54] sollte eine tiefe Abstimmung angestrebt werden, da nur dann eine Schwin-
gungsisolation erzielt werden kann. 
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Abbildung 52: Schematische Darstellung des Systems zur Dämpfung von Schwingungen 
während des freien Falls. 
 
 
Abbildung 53: Fotografie des Aufbaus. 
5.3.1.2 Messungen  
Um eine gute Einstellung der Schwingungsisolationsplattform zu finden, wurden mehrere 
Fallturmflüge mit verschiedenen Federvorspannungswerten durchgeführt. Dabei wurden 
die vertikalen und horizontalen Restbeschleunigungen mit einem SuperSTAR-Sensor 
(ONERA) gemessen. Die Werte für die Vorspannung wurden je Federelement zwischen 
6 N und 60 N variiert. Das Dämpfungsmaterial Isoloc IPL-6 weist eine Verschiebung der 
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Eigenfrequenz zu niedrigeren Werten mit zunehmender Druckbeanspruchung auf. Da im 
freien Fall keine Druckbeanspruchung durch das Eigengewicht der Plattform (inkl. Nutz-
last) vorliegt, musste die Druckbeanspruchung durch Federelemente erfolgen. Die besten 
Ergebnisse der Schwingungsisolation wurden mit Werten für die Federkräfte von 50-60 
N erzielt. Die Übertragung der Schwingungen auf die Plattform bzw. Nutzlast konnte so 
um bis zu 2 Größenordnungen reduziert werden. Da es sich bei dem kompletten Aufbau 
(Kapsel-Stringer, Kapselplattformen, etc.) um ein sehr komplexes Gebilde handelt, erge-
ben sich viele schwingungsmechanische Eigenschaften (Kopplungen etc.) die im Detail 
nicht weiter untersucht wurden. Letztendlich kam es auf eine deutliche Reduktion der 
Übertragung von Schwingungen auf die Nutzlast an. 
Insgesamt handelt es sich bei den Schwingungen des Kapselsystems um sehr geringe 
Amplituden. Für sehr hochauflösende Messungen, wie bei Nutzlasten wie der 
MICROSCOPE-Differential-Accelerometer, ist eine möglichst gute Reduktion der 
Schwingungsübertragung allerdings wichtig. 
 
Abbildung 54: Beschleunigungsspektrum (vertikale Achse) gemessen auf der Nutzlast-
plattform des Schwingungsisolationssystems. Die unterschiedlichen Farben bedeuten un-
terschiedliche Federvorspannungen der Dämpfungselemente bei verschiedenen Flügen. 
Der Pfeil kennzeichnet die Messung für die beste Einstellung. Die Messungen wurden mit 
einem SuperSTAR-Sensor von ONERA durchgeführt. 
vertikale Beschleunigung 
SuperSTAR (X-Achse) 
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Abbildung 55: Beschleunigungsspektrum (horizontale Achse Y) gemessen auf der Nutz-
lastplattform des Schwingungsisolationssystems. Die unterschiedlichen Farben bedeuten 
unterschiedliche Federvorspannungen der Dämpfungselemente bei verschiedenen Flü-
gen. Der Pfeil kennzeichnet die Messung für die beste Einstellung. Die Messungen wur-
den mit einem SuperSTAR-Sensor von ONERA durchgeführt. 
 
Abbildung 56: Beschleunigungsspektrum (horizontale Achse Z) gemessen auf der Nutz-
lastplattform des Schwingungsisolationssystems. Die unterschiedlichen Farben bedeuten 
unterschiedliche Federvorspannungen der Dämpfungselemente bei verschiedenen Flü-
gen. Der Pfeil kennzeichnet die Messung für die beste Einstellung. Die Messungen wur-
den mit einem SuperSTAR-Sensor von ONERA durchgeführt. 
horizontale Beschleunigung 
SuperSTAR (Y-Achse) 
horizontale Beschleunigung 
SuperSTAR (Z-Achse) 
88   Maßnahmen zur Verbesserung der Schwerelosigkeitsbedingungen am Fallturm des ZARM 
Es ergaben sich in den verschiedenen Achsen (vertikal und horizontal) leicht unterschied-
liche Ergebnisse für die gemessenen Schwingungsspektren. Dies liegt daran, dass der 
Aufbau innerhalb der Fallkapsel nicht vollständig symmetrisch ist. Außerdem hängt das 
Verhalten auch von der Masse der Nutzlast ab. Es sind nicht bei jeder Konfiguration ab-
solut gleiche Ergebnisse erzielbar. 
5.4 Messungen der µg-Qualität mit einem SuperSTAR-
Accelerometer 
Für die Messung der µg-Qualität bzw. der Restbeschleunigungen wurde ein SuperSTAR-
Accelerometer von ONERA [56] eingesetzt. Es handelt sich dabei um das System, das 
bei der GRACE-Mission sehr erfolgreich zur Messung nicht-gravitativer Störbeschleuni-
gungen eingesetzt wurde [57]. Das SuperSTAR-Accelerometer misst Beschleunigungen 
elektrostatisch-kapazitiv analog zum Messprinzip, das bei den MICROSCOPE-Accele-
rometern eingesetzt wird. Das SuperSTAR-Acceleometer beinhaltet eine Testmasse in 
Quaderform. Die Auflösung des SuperSTAR-Accelerometers erreicht ca. 10-10 ms-2, die 
maximalen Beschleunigungswerte, die mit dem Instrument noch messbar sind, betragen 
5  10-5 ms-2. Mit dieser Performance und dem dynamischen Bereich ist der Sensor her-
vorragend geeignet, um die Schwerelosigkeitsbedingungen im Free-Flyer-Fallkapselsys-
tem am ZARM zu messen und die Auswirkungen von Änderungen/Verbesserungen des 
Systems direkt zu analysieren. 
Abbildung 57 zeigt eine Fotografie des Sensors im Free-Flyer-Fallkapselsystem. 
 
Abbildung 57: SuperSTAR-Accelerometer zur Messung des Restbeschleunigungen im 
Free-Flyer-Fallkapselsystem. Rechts:Bezeichnung der Sensorachsen. 
X 
Y 
Z 
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5.4.1 Sensorperformance des SuperSTAR-Sensors und Eignung für die 
Freifalltests am Fallturm Bremen 
Das SuperSTAR-Accelerometer wurde von ONERA für die Verbesserung der Schwere-
losigkeitsqualität im Hinblick auf die Accelerometer-Tests der MICROSCOPE-Mission 
zur Verfügung gestellt. Abbildung 58 zeigt den Vergleich der Sensorperformance von 
verschiedenen Beschleunigungsmesssystemen inkl. dem MICROSCOPE-Accelerometer. 
Marktübliche kostengünstige Accelerometer kommen für die Anwendung zur Verbesse-
rung der Schwerelosigkeitsqualität am Fallturm des ZARM nicht in Frage, dass sie durch-
weg eine zu geringe Messauflösung haben. Somit ist mit diesen einfachen Instrumenten 
keine sinnvolle Messung einer verbesserten Schwerelosigkeitsqualität möglich, da bereits 
die Standard-µg-Qualität am Fallturm Werte erreicht, die unterhalb des Messbereichs die-
ser Sensoren liegt. Gerade der für die MICROSCOPE-Payload-Tests ursprünglich gefor-
derte9 µg-Qualität von <10-6m-2 wird vom SuperSTAR-Accelerometer hervorragend ab-
gedeckt. Zusätzlich ist der Dynamikbereich des Sensors ausreichend groß, um auch noch 
Beschleunigungswerte zu messen, die die MICROSCOPE-Accelerometer bereits in die 
Sättigung bringen würden. 
 
Abbildung 58: Performancevergleich unterschiedlicher Beschleunigungssensoren mit 
Angaben zu den jeweils optimalen Frequenz- und Beschleunigungsbereichen. Mit allen 
Accelerometer-Typen sind auch Messungen außerhalb der angegebenen Frequenzberei-
che möglich, allerdings bei dann reduzierter Sensorperformance. 
 
9 Die Payload-Tests der MICROSCOPE-Payload wurden letztendlich mit reduzierter Anforderung an die 
µg-Qualität durchgeführt, da auf den Einsatz des Free-Flyers wegen der zu starken Verkürzung der 
ungestörten Freifallzeit verzichtet werden musste. 
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5.4.2 Messergebnisse der verbesserten Schwerelosigkeitsqualität durch 
Nutzung des Free-Flyer-Systems 
 
 
Abbildung 59: Testaufbau für Testmessungen mit SuperSTAR-Accelerometer im Free-
Flyer. 
 
Die Messungen zeigen, dass eine deutliche Verbesserung der Schwerelosigkeitsqualität 
erreicht werden konnte durch den Einsatz des Free-Flyers und der Plattform für die Re-
duzierung der Auswirkungen der Kapselschwingungen auf die Nutzlast. Abbildung 60 
zeigt den Vergleich einer typischen Messung der vertikalen Beschleunigung in der Stan-
dardkapsel (ohne Verwendung des Free-Flyers) mit der Messung im Free-Flyer. Es ist 
gut zu erkennen, dass die Auswirkung der Luftreibung mit dem Free-Flyer entfällt. Es ist 
kein Anstieg der Beschleunigung im Verlaufe des Fluges erkennbar. Außerdem sind auch 
die Amplituden der Schwingungen reduziert. Abbildung 61 zeigt die Phase der besten 
µg-Qualität. Allerdings ist die Dauer der sehr guten µg-Qualität durch den Einsatz des 
Free-Flyers etwas kürzer, da der Free-Flyer schon vor dem Eintauchen in den Abbrems-
behäter des Fallturms eingefangen werden muss.  
Abbildung 62 zeigt die Beschleunigungsspektren der mit dem SuperSTAR-Accelerome-
ter gemessenen Beschleunigungswerte (in X, Y und Z-Richtung (X-Richtung vertikal)). 
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In den Abbildungen sind die Auswirkungen des Free-Flyers und der Plattform für die 
Schwingungsreduzierung sehr gut zu erkennen. Insgesamt ergibt sich eine Reduzierung 
der Störungen von ca. 1-2 Größenordnungen. Die Reduzierung ist allerdings frequenzab-
hängig und nicht bei allen Frequenzen gleich. Der Einsatz mit Free-Flyer und Plattform 
zur Schwingungsreduzierung ergibt in fast allen Frequenzbereichen ein Beschleuni-
gungslevel von deutlich unter 10-6 ms-2 Hz-1/2. 
Insgesamt ergibt sich eine Reduzierung der Restbeschleunigung durch Anwendung der 
beschriebenen Maßnahmen von ca 2 ∙ 10−5g auf ca. 1 ∙ 10−6g, wobei der Einsatz des 
Free-Flyers den größten Anteil an der Verbesserung hat. 
 
 
 
 
 
  
Abbildung 60: Beschleunigungsmessungen in der vertikalen Achse mit dem Super-
STAR-Accelerometer (links: Standardkapsel ohne Schwingungsreduzierung, 
rechts: Free-Flyer mit Schwingungsreduzierung) 
 
Abbildung 61: Phase der besten µg-Qualität (Daten nach Abzug des Sensorbias) 
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Abbildung 62: Vergleich der Beschleunigungsspektren gemessen mit dem SuperSTAR-
Accelerometer. Ohne Free-Flyer, ohne Schwingungsreduzierung (oben), mit Free-
Flyer, ohne Schwingungsreduzierung (mitte), mit Free-Flyer, mit Schwingungsreduzie-
rung (unten). 
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6 Funktionstests der MICROSCOPE-Accelerometer 
In diesem Kapitel werden die Funktionstests der MICROSCOPE-Accelerometer be-
schrieben, die zunächst in der Standardkonfiguration und anschließend mit dem Katapult-
system des Fallturms am ZARM durchgeführt wurden. Die Funktionstests wurden von 
der französischen Raumfahrtagentur CNES als Bestandteil der Sensorqualifikation (ne-
ben Vibration- und Schocktests sowie Thermal- und Vakuumtests) gefordert. Das Ziel 
bestand dabei darin, die Funktion der Accelerometer im freien Fall zu testen. Ein erfolg-
reicher Test besteht dabei im Nachweis, dass die Testmassen korrekt auf ihre Sollpositi-
onen innerhalb des Accelerometers positioniert werde können und eine Messung der Be-
schleunigungen erfolgt. 
6.1 Funktionstests im Standard-Fallturm-Modus 
Aufgrund der durch den Einsatz des Free-Flyers verkürzten Freifallzeit mit störungsarmer 
Schwerelosigkeitsqualität, wurde auf den Einsatz des Free-Flyers für die Funktionstests 
der Qualifications Models (QM) der MICROSCOPE-Accelerometer verzichtet. Genau-
genommen wurde der Free-Flyer für die Aufnahme der QM-Accelerometer verwendet, 
allerdings war er während der Freifalltests mechanisch geblockt. Durch Anpassung der 
elektrostatischen Eigenschaften des Accelerometers konnten die Tests trotz der – im Ver-
gleich zum Free-Flyer-Modus – schlechteren Schwerelosigkeit erfolgreich durchgeführt 
werden. Die Elektrodenspannung wurde hierfür von 40V auf 80V erhöht, womit sich eine 
höhere elektrostatische Kraft für die Testmassenpositionierung ergab.  
Durch die Anhebung der maximalen Elektrodenspannungen von 40V auf 80V ergaben 
sich erhöhte Regelbereiche (maximal messbare Beschleunigungswerte: siehe Tabelle 13). 
 
Tabelle 13: An den Einsatz im Fallturm angepasste Regel- bzw. Messbereiche [58]. Die 
Werte in Klammern geben die Regelbereiche für die Einstellungen im Erdorbit an. 
Freiheitsgrad Regel- bzw. Messbereich in ms-2 , rad s-2 
 Innere Testmasse Fallturm (Orbit) Äußere Testmasse Fallturm (Orbit) 
X 7.3∙ 10−5    (1.8∙ 10−7) 3.8∙ 10−5    (9.5∙ 10−7) 
Y 3.3∙ 10−4    (4.3∙ 10−6) 4.3∙ 10−4    (5.6∙ 10−6) 
Z 3.3∙ 10−4    (4.3∙ 10−6) 4.3∙ 10−4    (5.6∙ 10−6) 
 6.4∙ 10−3    (6.3∙ 10−5) 4.6∙ 10−3    (4.5∙ 10−5) 
 6.4∙ 10−3    (6.3∙ 10−5) 4.6∙ 10−3    (4.5∙ 10−5) 
 1.1∙ 10−3    (6.3∙ 10−5) 6.9∙ 10−4    (3.4∙ 10−5) 
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 Im Folgenden werden die Tests beschrieben. Die dazugehörigen Arbeiten wurden in Zu-
sammenarbeit mit Francoise Liorzou (ONERA) durchgeführt bzw. diskutiert. Eine Dar-
stellung der Analysen von ONERA ist in [58] aufgeführt. 
6.1.1 Experimenteller Aufbau 
Die MICROSCOPE Differential-Accelerometer wurden in den geblockten Free-Flyer 
eingebaut (siehe Abbildung 63 und Abbildung 65). Dabei wurde darauf geachtet, dass 
das Instrument nahe am Schwerpunkt der Fallkapsel liegt. Um den Einfluss der Kapsel-
schwingungen auf die Nutzlast zu verringern, wurde die Nutzlast auf die Schwingungs-
isolationsplattform montiert, wie es zuvor auch mit dem SuperSTAR-Accelerometer ge-
macht wurde. Bei der Montage aller Komponenten wurde peinlich darauf geachtet, dass 
alle Kabel und sonstigen Teile sauber befestigt wurden, damit eventuell lose Teile keinen 
negativen Einfluss auf die Qualität der Schwerelosigkeit haben. Vor den jeweiligen Test-
flügen wurde die generelle Funktion des Systems getestet, d.h. insbesondere die fernge-
steuerte Einschaltung des Instruments und die Funktion der Datenaufzeichnung mit dem 
Kapsel-Computer. 
Da die X-Achse des MICROSCOPE-Accelerometers die sensibelste Achse ist, wurde das 
Instrument mit horizontal ausgerichteter X-Achse eingebaut. Der Grund hierfür liegt da-
rin, dass die Testmassenpositionierung im freien Fall in Y- und Z-Achse bei Anwesenheit 
der Störbeschleunigung durch die Luftreibung deutlich besser gelingt, als in der X-Achse. 
Bei gleicher Elektrodenspannung und gleichem Abstand von Testmasse zu Elektroden 
erzeugt die Abstandsvariations-Konfiguration größere elektrostatische Positionierkräfte 
als die Flächenvariations-Konfiguration. Um die Regelung aller Achsen trotz der Störbe-
schleunigungen beobachten zu können, ist die Ausrichtung mit horizontal ausgerichteter 
X-Achse also die einzig sinnvolle. 
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Abbildung 63: Nutzlastverteilung der MICROSCOPE-Hardware im Free-Flyer (SU: 
Sensor Unit, ICU und FEEU: Ansteuer- und Auswerteelektronik) – Zeichnung von Harm 
Speicher (Student). 
 
Abbildung 64: Sensorachsenausrichtung (Achsen: Translation und Rotation) 
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Abbildung 65: Free-Flyer mit MICROSCOPE-Accelerometer (links), Fallkapsel (rechts) 
 
6.1.2 Messungen 
Mit dem oben beschriebenen Aufbau wurden zahlreiche Fallturmflüge durchgeführt. Das 
Ziel war die Demonstration der Funktion des Accelerometers in allen Achsen und der 
Nachweis, dass die Testmassen positioniert werden können – insbesondere, dass die Po-
sitionen (in Translation und Rotation) der Testmassen gegen die Sollwerte konvergieren. 
Die Sollwerte sind dabei diejenigen Werte, bei denen die Testmassen in der Mittelstellung 
sind (gleicher Abstand zu den entsprechenden Elektroden zu beiden Seiten). Neben den 
Testmassenpositionen (X, Y, Z,   ) wurden auch die entsprechenden Beschleuni-
gungen gemessen (Acc X, Acc Y, Acc Z, Acc  Acc  Acc )10. Positions- und Be-
schleunigungswerte wurden jeweils für die innere und äußere Testmasse mit einer Mess-
frequenz von 1kHz für die spätere Auswertung gespeichert. 
Die Messdaten wurden jeweils nach dem Fallturmflug ausgelesen. 
 
10 Die Bezeichung der Positionen und Beschleunigungen ist hier in der bei ONERA üblichen Notation 
angegeben. 
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6.1.3 Messergebnisse und Diskussion 
Durch schrittweise Anpassung der PID-Regelparameter auf die experimentellen Randbe-
dingungen (hier insbesondere die kurze Schwerelosigkeitsdauer und die Störbeschleuni-
gung in vertikaler Achse) konnten letztendlich Messergebnisse gewonnen werden, wel-
che die grundsätzliche Funktionsfähigkeit der MICROSCOPE-Accelerometer demonst-
rieren. Für die finale Demonstration der Funktionsfähigkeit wurden alle Freiheitsgrade 
von zwei Testmassen (innerer und äußerer) gleichzeitig geregelt. Dies ist so nur im freien 
Fall möglich.  
Die Messwerte lagen sämtlich in Form von Positionen (m bzw. µm, rad bzw. mrad) und 
Beschleunigungen (ms-2 bzw. µms-2, rads-2 bzw. mrads-2) vor. Bei der internen Datenver-
arbeitung wurden hierfür entsprechende Skalierungsparameter verwendet, um die Roh-
werte, die in Form von Spannungen erfasst werden, in die entsprechenden Werte für Po-
sitionen und Beschleunigungen umzurechnen. Die Berechnung der Skalierungsparameter 
basiert dabei zunächst auf den elektrischen und geometrischen Eigenschaften des Sensors 
im entsprechenden Freiheitgrad. Da die Skalierungsparameter endgültig erst während der 
Sensorkalibrierung im Erdorbit gemessen werden konnten (für die dann gültigen Rand-
bedingungen), mussten für die Messungen im Fallturm die theoretisch berechneten Ska-
lierungsparameter verwendet werden. D.h., dass die Messergebnisse nicht die wahren 
Werte im Sinne einer Messung mit geeichten bzw. kalibrierten Sensoren darstellen. Da 
die elektrostatischen und geometrischen Eigenschaften des Sensoren wegen der sehr prä-
zisen Auslegung jedoch sehr genau bekannt sind, kann davon ausgegangen werden, dass 
die theoretischen Skalierungsparameter – und somit die gemessen Werte – sehr nah an 
den wahren Werten liegen. Für eine qualitative Beurteilung der Messungen und der Funk-
tion der Sensoren hat ein geringer Restfehler keine Auswirkungen. 
Die Messergebnisse zeigen deutlich, dass die gemessenen Positionen der Testmassen 
während der Freifallphase gegen ihre Sollwerte konvergieren. Dies gilt für die innere und 
äußere Testmasse. Abbildung 66 bis Abbildung 69 zeigen das Verhalten der Positionen 
und Beschleunigungen. Deutlich sichtbar ist, dass die gemessenen Beschleunigungswerte 
insbesondere am Anfang und am Ende der Messzeit gesättigt sind, d.h. dass die tatsäch-
lich wirkenden Beschleunigungen die Sättigungswerte überschreiten. Gerade am Anfang 
und am Ende des Fluges traten starke Beschleunigungen auf, die von den Sensoren nicht 
mehr erfasst werden konnten. Ausschließlich bei den Beschleunigungswerten um die X-
Achse (Phi ()) wurden durchgehend gesättigte Werte gemessen. Der Grund hierfür liegt 
darin, dass die Rotationspositionierung () um die X-Achse die schwächsten elektrosta-
tischen Positionierkräfte liefert. Das Instrument ist ja letztlich für den Einsatz im Erdorbit 
konstruiert, wo eine langsame Positionierung kein Problem darstellt. Die gesättigten 
Werte für die Beschleunigung in  können hier so interpretiert werden, dass der Regel-
kreis mit der maximal verfügbaren elektrostatischen Kraft versucht, die Sollposition (0 
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rad) zu erreichen. Dieses Verhalten kann also auch als eine korrekte Funktion des Regel-
kreises verstanden werden. 
 
Abbildung 66: Messungen der Testmassenposition (Pos: X,Y,Z,) der inneren Test-
masse. Die gestrichelte Linie gibt jeweils die Sollposition des entsprechenden Wertes an. 
 
Abbildung 67: Messungen der Testmassenbeschleunigungen (Acc: X, Y, Z,   ) der 
inneren Testmasse. 
Zeit / s Zeit / s Zeit / s 
Zeit / s Zeit / s Zeit / s 
Zeit / s Zeit / s Zeit / s 
Zeit / s Zeit / s Zeit / s 
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Abbildung 68: Messungen der Testmassenposition (Pos: X, Y, Z,   ) der äußeren 
Testmasse. Die gestrichelte Linie gibt jeweils die Sollposition des entsprechenden Wertes 
an. 
 
 
Abbildung 69: Messungen der Testmassenbeschleunigungen (Acc: X, Y, Z,   ) der 
äußeren Testmasse. 
Zeit / s Zeit / s Zeit / s 
Zeit / s Zeit / s Zeit / s 
Zeit / s Zeit / s Zeit / s 
Zeit / s Zeit / s Zeit / s 
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Generell ist ersichtlich, dass sich die äußere Testmasse langsamer an die Sollpositionen 
annähert, was damit zu erklären ist, dass das Verhältnis von Masse zu Volumen bei der 
äußeren Testmasse größer ist als bei der inneren Testmasse. Die elektrostatischen Kräfte 
zur Testmassenpositionierung hängen von den Flächen der Elektroden ab, die quadratisch 
skalieren. Die Beschleunigung ist jedoch auch von der Masse abhängig ( 𝑎 = 𝐹 𝑚⁄  ), die 
wiederum kubisch skaliert. Hierdurch ergibt sich bei gleichen Elektrodenspannungen und 
gleichen Spaltmaßen (zwischen Testmasse und Elektroden) eine geringere maximale Be-
schleunigung der Testmassen, was zu einer langsameren Annäherung an die Sollposition 
führt.  
Insgesamt zeigen die Messungen jedoch, dass die Regelung der verschiedenen Freiheits-
grade korrekt funktioniert. Die Messungen lassen aber auch erkennen, dass die Zeit der 
Freifallphase im Standard-Modus des Fallturms nicht für alle Freiheitgrade ausreicht. Ins-
besondere in X und  − und dabei besonders bei der äußeren Testmasse – ist eine längere 
Freifallzeit erforderlich, um die korrekte Funktion der Regelung und damit auch des Dif-
ferential-Accelerometers insgesamt demonstrieren zu können. Mit dem Katapult des 
ZARM stand hierfür eine gute Möglichkeit zur Verfügung. Die entsprechenden Messun-
gen werden im anschließenden Abschnitt dargestellt.  
 
6.2 Funktionstests im Katapult-Modus 
Das Katapult bietet gegenüber der Standardkonfiguration des Fallturms den Vorteil, dass 
eine etwa doppelt so lange Freifallzeit für Experimente zur Verfügung steht (max. 9.3 
Sekunden statt 4.74 Sekunden). Allerdings ist der Einsatz eines Free-Flyers im Katapult-
betrieb nicht möglich, da durch die starke Anfangsbeschleunigung große Kräfte auf die 
Kapsel wirken und die Gefahr einer unkontrollierten Bewegung des Free-Flyers und eine 
damit eventuell verbundene starke Drehung der Katapultkapsel ein zu großes Risiko dar-
stellt. Möglicherweise wird in der Zukunft ein Free-Flyers-System für den Katapultbe-
trieb entwickelt, welches durch geeignete Maßnahmen sicher genug ist. 
Beim Betrieb ohne Free-Flyer wirkt im Katapultbetrieb – wie auch im Standard-Modus 
– eine Kraft, welche durch den geschwindigkeitsabhängigen Luftwiderstand entsteht, auf 
die Nutzlast ein. Dieser Effekt ist klein, aber vorhanden. Obwohl die Fallröhre evakuiert 
wird, bleibt ein residualer Luftdruck übrig (10-15 Pa). Dieser geringe restlich Luftdruck 
erzeugt auch noch Luftreibung. Insbesondere für sehr sensible Experimente ist dieser ge-
ringe Effekt noch von Bedeutung. Nur im oberen Umkehrpunkt, wo die Geschwindigkeit 
null ist, verschwindet der Luftwiderstand vollständig [58]. Hier ergibt sich dann eine sehr 
gute Schwerelosigkeitsqualität, bevor die Kapsel wieder abwärts fällt und sich wieder 
eine zunehmende Luftreibung ergibt – und somit eine Kraft auf die Kapsel bzw. die Nutz-
last - diesmal jedoch in entgegengesetzter Richtung (nach oben). 
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Ein Vorteil des Katapultbetriebs ist die Tatsache, dass anfängliche Schwingungen des 
Kapselsystems abklingen können, bevor die Phase der besten Schwerelosigkeitsqualität 
am oberen Umkehrpunkt erreicht ist. Dies ist in der Standardkonfiguration nicht mög-
lich, da die Phase der geringsten Luftreibung direkt nach dem Abwurf besteht, hier aber 
noch die stärksten Schwingungen des Kapselsystems vorliegen. 
Im Folgenden werden die Experimente dargestellt die im Katapult-Modus durchgeführt 
wurden, um die korrekte Funktion der MICROSCOPE-Accelerometer zu demonstrieren. 
Bei diesen Messungen wurde das Flugmodell (MICROSCOPE-FM-Referenz) verwen-
det, welches jedoch fast identisch mit dem QM ist, welches im Standard-Modus getestet 
wurde (vgl. den vorigen Abschnitt). 
6.2.1 Experimenteller Aufbau 
 
 
Abbildung 70: Katapultkapsel mit eingebautem MICROSCOPE-QM-Accelerometer und 
den an den Tests beteiligten Personen (Marcus Stadtlander o. links, H. Selig o. rechts, 
Manuel Rodrigues u. links, Francoise Liorzou u. rechts). 
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Abbildung 71: Zeichnung des Aufbaus für die Funktionstests der MICROSCOPE-Diffe-
rential-Accelerometer mit dem Katapultsystem. Für die Grobeinstellung des Kapsel-
schwerpunktes nahe an den Testmassen wurden schwere Metallscheiben auf die oberste 
Plattform montiert. 
 
Accelerometer  
Y-Achse 
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Bei allen in diesem Abschnitt gezeigten Messungen war die Y-Achse des Accelerometers 
wieder vertikal ausgerichtet, jedoch wies die Y-Achse bei diesem Aufbau entgegenge-
setzt zum Aufbau mit dem QM im Standard-Modus (+Y nach oben, siehe Abbildung 71). 
Die Plattform, auf der die MICROSCOPE-Accelerometer montiert wurden, wurde in der 
Höhe so eingestellt, dass der Schwerpunkt des zu testenden Differential-Accelerometers 
(genauer gesagt die Schwerpunkte der Testmassen) so nah wie möglich am Schwerpunkt 
der Katapultkapsel lag, Effekte durch Zentrifugalbeschleunigungen durch die (zwar ge-
ringe aber vorhandene) Kapseldrehung zu minimieren. Diese Einstellung wurde durch 
eine horizontale Lagerung der Kapsel auf einem Tisch erreicht. Die Schwerpunktlage der 
Testmassen im Accelerometer war bekannt. Durch Unterstützung der horizontal liegen-
den Kapsel mit einem Rundstab konnte die Plattform solange verschoben werden, bis die 
Lage des Kapselschwerpunktes mit der Lage der Testmassenschwerpunkte überein-
stimmte. Die hierbei erforderliche Korrektur durch die bei der Einstellung weggelassene 
Kapselhülle wurde rechnerisch korrigiert. So wurde die Einstellung auf geschätzt ca. 2 
Millimeter genau vorgenommen.  
Der sonstige Aufbau glich dem für den Standard-Modus (Kapselrechner, Akkus, etc.) 
6.2.2 Messungen 
Die Messungen wurden wie im Standard-Modus durchgeführt. Es wurde eine Reihe von 
Testflügen absolviert, bei denen von ONERA verschiedene Feineinstellungen der Regel-
parameter auf ihre Auswirkungen getestet wurden. Das Ziel war hierbei, Einstellungen 
zu finden, mit denen ein Differential-Accelerometer gut funktioniert, um  die Regelbar-
keit der Testmassen in allen Freiheitgraden gleichzeitig zu demonstrieren. Im folgenden 
Abschnitt sind die Messungen dargestellt, die mit dem MICROSCOPE Referenz-Flight-
Model (FM) erzielt wurden. 
6.2.3 Messergebnisse und Diskussion 
Abbildung 72 zeigt die Messungen der Positionen und Beschleunigungen in X-, Y- und 
Z-Richtung der inneren und äußeren Testmasse des MICROSCOPE-FM-Referenz-Diffe-
rential-Accelerometers. Es ist auch hier deutlich erkennbar, dass die Positionierung der 
Testmassen in X-Richtung wieder wesentlich langsamer geschieht, als es bei den Test-
massen in Y- und Z-Richtung der Fall ist. Dies liegt an der schwächeren elektrostatischen 
Kraft, die durch die Flächenvariationsmethode erzeugt werden kann. Dieses Ergebnis ist 
auch bereits bei den Messungen am QM im Standard-Modus deutlich geworden.  
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Abbildung 72: Positionen und Beschleunigungen in X, Y und Z für innere und äußere 
Testmasse 
 
Der Vorteil der längeren Schwerelosigkeitsdauer im Katapult-Modus ist in den Darstel-
lungen der Messungen sichtbar. Die Sollpositionen werden in X, Y und Z annähernd er-
reicht. Kleine Abweichungen ergaben sich durch noch nicht optimal eingestellte PID-
Regelparameter. Die optimale Einstellung aller entsprechenden Werte konnte im Rahmen 
von Fallturm- bzw. Katapult-Kampagnen nicht erreicht werden. Hierfür wären unvertret-
bar viele Kampagnen nötig gewesen. Letztlich konnte aber sowieso nicht die endgültige 
Einstellung aller Parameter vorgenommen werden, da das Instrument am Anfang der Mis-
sion im Erdorbit komplett kalibriert werden musste und damit auf die realen Missionsbe-
dingungen eingestellt werden musste. Insofern können die Ergebnisse der Funktionstests 
am Fallturm eher als wichtiger Schritt für die Qualifikation der Nutzlast unter Laborbe-
dingungen verstanden werden.   
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Abbildung 73: Positionen und Beschleunigungen in ,  und  für innere und äußere 
Testmasse 
 
In Abbildung 73 sind die Messungen der Winkel und Winkelbeschleunigungen der inne-
ren und äußeren Testmasse dargestellt. Die Winkel der Testmassen werden durch die Re-
gelung sehr gut auf den Sollwert (jeweils 0 mrad) eingestellt. Insbesondere die Messunge 
des Winkel  zeigt den Vorteil des Katapult-Modus im Vergleich zum Standard-Modus. 
Durch die längere nutzbare Freifallzeit erreichten auch die Winkel ext (äußere Test-
masse) und int (innere Testmasse) ihre Sollpositionen bei 0 mrad, was im Standard-Mo-
dus nicht der Fall war (vgl. Abbildung 66 und Abbildung 68). Auch die Werte der Win-
kelbeschleunigungen in  (Acc. int und Acc. ext) zeigen, dass die Werte bei Annäh-
reung an die Sollpositionen aus der Sättigung herauslaufen, was bei den Messungen im 
Standard-Modus nicht der Fall war (vgl. Abbildung 67 und Abbildung 69). 
 
Horizontal- und Vertikalkomponenten der linearen Beschleunigungen 
Die vertikalen Beschleunigungsmessungen (Y-Achse) zeigen deutlich den zeitabhängi-
gen Effekt der Luftreibung in der Fallröhre. Die Beschleunigungswerte beginnen mit ne-
gativen Werten bei der Aufstiegsbewegung der Katapultkasel und enden mit positiven 
Werten beim Abstieg der Kapsel. Dies ist so erwartet worden. Im folgenden Kapitel wird 
dieser Effekt genauer betrachtet und für die Abschätzung von Sensorbias-Werten genutzt. 
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Die Beschleunigungswerte in der X-Richtung (horizontal) sind wegen der trägen Rege-
lung in dieser Achse mit Vorsicht zu betrachten, da sich die Testmassenpositionen für die 
verlässliche Beschleunigungsmessung über einen weiten Teil der Zeit noch nicht in der 
Sollposition befinden.  
Bei der horizontalen Beschleunigungsmessung in Z-Richtung (Abbildung 72, unten 
rechts) ist ein Verhalten aufgefallen, für welches es zunächst keine klare Deutung gab. 
Nach den anfänglichen größeren Beschleunigungswerten am Anfang des Fluges (bis ca. 
Sekunde 3-4), die durch die Anfangsstörungen und die anfängliche Testmassenpositio-
nierung auf den Sollwert erklärt werden kann, tritt ein systematischer Anstieg der Be-
schleunigungswerte auf (siehe Abbildung 74). Dies kann nicht durch die Projektion der 
vertikalen Achse durch eine geringe Kapselverkippung erklärt werden.  
Die Hochachse der Katapultkapsel verbleibt nicht exakt vertikal während eines Katapult-
fluges. Konstante Drehraten von ca. 0.1°/s sind normal. Dies führt zu einer nur geringen 
Projektion der vertikalen Achse auf die horizontalen Achsen.  
 
Angenommen  die Drehung erfolgt derart, dass horizontale Komponente Z des Accelero-
meters den maximalen Effekt der Projektion der vertikalen Beschleunigung Acc. Y misst, 
dann ergit sich aus 
 
𝐴𝑐𝑐 𝑍𝑝𝑟𝑜𝑗. = sin𝛼(𝑡) ∙ 𝐴𝑐𝑐 𝑌        (6.1) 
((t) = zeitabhängiger Verkippungswinkel), 
 
   
 
Abbildung 74: Beschleunigung in Z für innere und äußere Testmasse. 
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dass am Ende des Fluges der maximale Effekt (bei einer Drehrate von 0.1°/s und den 
maximalen Werten von Acc.Y von ca. 200µms-2 am Ende des Fluges) etwa 3µms-2 betra-
gen dürfte (ca. 1.5% der Vertikalbeschleunigung Acc. Y). Abbildung 75 zeigt den mit Gl. 
(6.1) berechneten Verlauf. Gemessen wurde allerdings ein maximaler Wert von ca. 
40µms-2. Dies ist eine Größenordnung zu viel. 
 
 
Abbildung 75: Auf die horizontale Achse (Z) projzierte vertikale Achse (Y) der Beschleu-
nigung bei einer Drehrate der Kapsel von 0.1°/s (Verkippung der Katapultkapsel wäh-
rend des Fluges).  tu kennzeichnet den Umkehrzeitpunkt, wenn die Kapsel den obersten 
Punkt der Flugbahn erreicht hat und die Bewegungsrichtung umkehrt. 
 
 
Abbildung 76: Gemessene horizontale Beschleunigung der äußeren Testmasse (links)  
und berechneter Effekt durch Projektion (rechts) 
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Eine mögliche Erklärung der Messung ist ein seitlicher Lift-Effekt. Er beruht auf der 
schrägen Anströmung der Kapsel aufgrund der stetig zunehmenden Verkippung. Es kann 
hier keine quantitative Analyse des Effektes angegeben werden, da hierfür strömungsme-
chanische Details wie z.B. der Auftriebsbeiwert cA der Katapultkapsel bekannt sein 
müsste. Eine qualitative Betrachtung ist jedoch möglich: 
 
In der Aerodynamik kann in guter Näherung davon ausgegangen werden, dass für kleine 
Anstellwinkel  (Winkel zwischen Strömungsrichtung und Körperachse) der Auftrieb FA 
prortional zu  und proportional zu v2 ist, wobei v die Strömungsgeschwindigkeit oder 
Fluggeschwindigkeit ist. 
 
    FA ~ (t)    FA ~ v2   
⇒  𝐹𝐴 ~𝛼(𝑡) ∙ 𝑣(𝑡)
2 ∙ √𝑣(𝑡)2/𝑣(𝑡)     𝑎𝐴 =
𝐹𝐴
𝑚
      () 
 
Abbildung 77 zeigt den qualitativen Beschleunigungsverlauf dieses Effektes. Dieser Ver-
lauf passt qualitativ sehr gut mit dem beobachteten Verlauf der horizontalen Beschleuni-
gungswerte zusammen (siehe Abbildung 78) wenn die Störungen in den ersten vier Se-
kunden außer Acht gelassen werden. Zumindest ergibt sich hiermit ein qualitativer Erklä-
rungsversuch, der das beobachtete Verhalten erklären könnte. Hierzu wären allerdings 
noch weitere Betrachtungen und Analysen sinnvoll, die im Rahmen dieser Arbeit nicht 
gemacht wurden.  
Das Verhalten von Acc Z wurde jedenfalls nicht als eine Fehlfunktion interpretiert, die 
einem positiven Ergebnis der Funktionstests entgegensteht. 
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Abbildung 77: Qualitativ berechnete Beschleunigung durch seitlichen Lift-Effekt. Der 
Maximalwert ist auf 1 skaliert. 
 
 
 
Abbildung 78: Horizontale Beschleunigungsmessung Acc Z ext. 
  
110   Funktionstests der MICROSCOPE-Accelerometer 
6.3 Zusammenfassung der Funktionstests 
Zusammenfassend lässt sich sagen, dass die Funktionstests der MICROSCOPE-Differen-
tial-Accelerometer erfolgreich abgeschlossen werden konnten. Diese Tests sind Stan-
dardtests bei Missionen dieser Art und stehen neben Vibrations- und Schocktests sowie 
Thermal- und Vakuumtests immer auf der Agenda der Nutzlastentwicklung. Positive Er-
gebnisse aller Tests sind Voraussetzung für die Freigabe der Nutzlast für die Integration 
in den Satelliten und für die Mission selbst. 
Die Freifalltests am Fallturm des ZARM haben die korrekte Funktion der Differential-
Accelerometer gezeigt. Bei den Tests im Katapult des ZARM konnte die Funktion auf-
grund der längeren Freifallzeit noch besser demonstriert werden als im Standard-Modus. 
Insbesondere bei den Freiheitsgraden mit den schwächsten elektrostatischen Regelkräften 
(X-Achse und -Rotation) gelang die Regelung der Testmassenpositionen auf ihre Soll-
werte im Katapult-Modus besser als im Standard-Modus.  
Ein Effekt in der horizontalen Beschleunigungsachse (Y), der zu einem stetigen Anstieg 
der Beschleunigungswerte am Ende der Freifallzeit führte, konnte zunächst nicht erklärt 
werden. Eine einfache aerodynamische Abschätzung ergab jedoch eine mögliche Erklä-
rung für diesen Effekt – den seitlichen Lift-Effekt. 
Bei den in diesem Kapitel beschriebenen Tests handelte es sich nicht um Messungen, mit 
denen eine Sensorkalibrierung erfolgen konnte. Dies war auch nicht beabsichtigt. Letzt-
lich kommen/kamen die Differential-Accelerometer unter doch sehr anderen Randbedin-
gungen im Erdorbit zum Einsatz mit erheblich geringeren Störeffekten. Außerdem sind 
die Instrumente für deutlich geringere Messfrequenzen ausgelegt (~ Millihertz), bei de-
nen die volle Performance erst erreicht wird. Um die Funktionstests im Fallturm über-
haupt durchführen zu können, mussten die Regelparameter angepasst werden und die 
Elektrodenspannungen erhöht werden. Auch dieser Umstand ließ keine Tests zu, die be-
lastbare Ergebnisse von Versuchen zur endgültigen Sensorkalibrierung im Fallturm hät-
ten ergeben können. 
Die Kalibrierung der Differential-Accelerometer erfolgte im Rahmen der Kalibrierungs-
phasen im Erdorbit und lieferte den nötigen Input für die Datenreduktion und die an-
schließende Datenauswertung.  
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7 Nutzung des Katapultsystems für die Bestimmung 
des Sensorbias von Accelerometern 
Eine interessante Möglichkeit des Katapultbetriebs - insbesondere für Freifalltests von 
Accelerometern - besteht darin, den Sensorbias direkt messen zu können. Der Sensorbias 
ist eine charakteristische Sensoreigenschaft von Accelerometern. Er führt dazu, dass auch 
bei keiner physikalisch vorhandenen Beschleunigung ein Wert gemessen wird. Dieser 
Offset muss bestimmt werden, um aus den Messwerten die korrekten Beschleunigungs-
werte zu erhalten. Ein unberücksichtigter Sensorbias würde die aus den Messungen be-
stimmten Beschleunigungswerte verfälschen. Bei MICROSCOPE wurden die Sensor-
bias-Werte letztlich im Orbit in den Kalibrier-Sessions bestimmt. Die hier dargestellten 
Versuche wurden vor Missionsbeginn durchgeführt und dienten nicht der Kalibrierung, 
sondern dazu, die Machbarkeit der Bias-Bestimmung am Fallturm zu demonstrieren und 
(zumindest für die Y-Achse der MICROSCOPE-Accelerometer) den groben Wertebe-
reich zu bestimmen. In [59] wird ein Ansatz für eine entsprechende Auswertung von 
Messungen am Fallturm gezeigt. Wenn die Messrichtung in Flugrichtung (vertikal) aus-
gerichtet ist, erfährt der Sensor beim Aufstieg der Kapsel zunächst eine Beschleunigung 
- relativ zum frei fallenden Bezugspunkt – nach unten. Diese Beschleunigung strebt mit 
abnehmender Fluggeschwindigkeit gegen null (am obersten Punkt der Flugbahn) und 
kehrt sich anschließend beim Abstieg um - nach oben. 
Da die Kapsel während des Fluges nur minimal verkippt (0.1°/s siehe Abschnitt 7.3) müs-
sen die horizontalen Messachsen bei diesen Messungen nicht berücksichtigt werden. 
Dadurch entstehen für den Zweck dieser Arbeit nur vernachlässigbar kleine Fehler. 
 
Abbildung 79: Wirkung der Luftreibung auf die Katapultkapsel bzw. den Beschleuni-
gungssensor (schwarze Pfeile): links – aufsteigende Kapsel, mitte – oberster Punkt, 
rechts – absteigende Kapsel. Die Bewegungsrichtung ist mit weißen Pfeilen gekennzeich-
net. 
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Im Folgenden wird dieser Effekt näher beschrieben, wobei neben dem quadratisch-ge-
schwindigkeitsabhängigen Luftwiderstand (Newton-Reibung) auch der linear-geschwin-
digkeitsabhängige Luftwiderstand (Stokes-Reibung) berücksichtigt wird. Einer Betrach-
tung der strömungsmechanischen Verhältnisse und der Berechnung der Effekte folgt die 
Darstellung der Modellierung mit Hilfe von Mathematica. Durch Anwendung einer nicht-
linearen Modellierung und einer Best-Fit-Analyse mit echten Messungen ist es möglich, 
freie Parameter der Modellierung zu bestimmen. Hierbei wurden die Reibungskoeffizien-
ten der Katapultkapsel und die Accelerometer-Biaswerte bestimmt. Um dieses Verfahren 
zu testen, wurden zunächst Testmessungen mit einem SuperSTAR-Accelerometer durch-
geführt. Anschließend werden die Messungen und Ergebnisse dargestellt, die mit den 
MICROSCOPE-Differential-Accelerometern durchgeführt wurden.  
7.1 Strömungsmechanische Verhältnisse in der evakuierten 
Fallröhre 
In der Fallröhre herrscht auch im evakuierten Zustand ein gewisser restlicher Luftdruck 
von minimal ca. 10 Pa (nach 100-minütiger Evakuierung). Dabei handelt es sich nicht um 
ein Hochvakuum, sondern um einen zwar deutlich reduzierten Luftdruck, der aber noch 
mit den Methoden der gewöhnlichen Strömungsmechanik – im Gegensatz zur Aerodyna-
mik von Raumfahrzeugen - beschrieben werden kann, so wie es z.B. bei der Untersu-
chung von Unterschall-Zugkonzepten in evakuierten Röhren gemacht wird [60]. 
Zunächst wird die Flugbahn einer Fallkapsel in einer vollständig evakuierten Fallröhre 
beschrieben, was ein idealisierter Fall ist. Anschließend wird der Fall inklusive der Be-
rücksichtigung von der quadratisch-geschwindigkeitsabhängigen Newton-Reibung und 
der linear-geschwindigkeitsabhängigen Stokes-Reibung dargestellt, was den realen Ge-
gebenheiten besser entspricht. 
7.1.1 Idealisierter Katapultflug ohne Luftreibung 
Ohne Luftreibung folgt die Kapsel einer rein gravitativen Flugbahn. Es wird im Folgen-
den immer von einer senkrechten Anfangsbewegung ausgegangen, sodass keine Horizon-
talkomponenten berücksichtigt werden. 
Die Gewichtskraft FG der Fallkapsel wirkt stets nach unten. Für die Beschleunigung gilt: 
 
   g
m
gm
m
F
a G −=

−==             (7.1) 
   𝑎 =
𝑑𝑣
𝑑𝑡
= ?̇?   
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Die z-Achse ist die vertikale Achse,  ?̇? die vertikale Geschwindigkeit und ?̇?0 die vertikale 
Anfangsgeschwindigkeit.   
 
   ⇒ 𝑎 =
𝑑(?̇?)
𝑑𝑡
= −𝑔 ⇒ 𝑑(?̇?) = −𝑔 ⋅ 𝑑𝑡 ⇒ ∫ 𝑑?̇?
?̇?
?̇?0
= ∫ −𝑔 ⋅ 𝑑𝑡
𝑡
0
  
          
   ⇒
𝑑𝑧
𝑑𝑡
= ?̇? = −𝑔 ⋅ 𝑡 + ?̇?0 ⇒ 𝑑(?̇?) = −𝑔 ⋅ 𝑑𝑡 ⇒ ∫ 𝑑?̇?
?̇?
?̇?0
= ∫ −𝑔 ⋅ 𝑑𝑡
𝑡
0
 
 
   ⇒ ?̇? − ?̇?0 = −𝑔(𝑡 − 0) 
 
   ?̇? = −𝑔 ⋅ 𝑡 + ?̇?0              (7.2) 
 
   ⇒ 𝑑𝑧 = (−𝑔 ⋅ 𝑡 + ?̇?0)𝑑𝑡 ⇒ ∫ 𝑑𝑧
𝑧
0
= ∫ (−𝑔 ⋅ 𝑡 + ?̇?0)
𝑡
0
𝑑𝑡 
 
   ⇒ 𝑧(𝑡) = −
1
2
𝑔𝑡2 + ?̇?0𝑡            (7.3) 
Abbildung 80 und Abbildung 81 zeigen den berechneten Höhenverlauf (z(t)) bzw. den 
Geschwindigkeitsverlauf ?̇?(t) ohne Berücksichtigung der Luftreibung. 
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Abbildung 80: Kapselhöhe als Funktion der Zeit bei einem Katapultflug ohne Berück-
sichtigung der Luftreibung - als Anfangsgeschwindigkeit wurde ein typischer Wert von 
45 m/s gewählt. 
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Abbildung 81: Kapselgeschwindigkeit als Funktion der Zeit bei einem Katapultflug 
ohne Berücksichtigung der Luftreibung - als Anfangsgeschwindigkeit wurde ein typi-
scher Wert von 45 m/s gewählt. 
  
Die Beschleunigung der Fallkapsel entspricht hierbei exakt der Fallbeschleunigung -g, 
d.h., dass im Bezugssystem der Fallkapsel zu jedem Zeitpunkt des freien Falls perfekte 
Schwerelosigkeit herrscht, wenn man andere Effekte wie z.B. Kapseldrehungen und da-
mit verbundene Zentrifugaleffekte ausschließt. Im realen Fallturmsystem herrscht jedoch 
kein perfektes Vakuum, sodass es im (freien) Fall zu Luftreibung kommt, die eine von 
der Fallgeschwindigkeit abhängige Widerstandskraft erzeugt. 
7.1.2 Katapultflug mit Berücksichtigung von Reibung 
Im Falle des (freien) Falls mit Berücksichtigung des Luftwiderstandes tritt eine geschwin-
digkeitsabhängige Luftwiderstandskraft auf. Diese ist zwar wegen des geringen Luft-
drucks in der evakuierten Fallröhre wesentlich geringer als bei Normaldruck, führt aber 
dennoch zu messbaren Effekten. Da in Folgenden immer von einer Flugbewegung in z-
Richtung ausgegangen wird, wird bei Verwendung der Bezeichnungen Geschwindigkeit 
(v) und Beschleunigung (a) immer die z-Komponente gemeint, da die horizontalen Kom-
ponenten nicht betrachtet werden, bzw. zu null angenommen werden.   
Es muss bei der Betrachtung der Luftreibungskräfte zwischen zwei verschiedenen Rei-
bungsarten unterschieden werden:  
  
1. Newton-Reibung: FN  = k v2 ,            (7.4) 
wobei k = 1/2  cw A , mit  die Luftdichte in kg/m3, cw der Widerstandsbei-
wert und A die projizierte Fläche in m2 in Flugrichtung ist. Der cw-Wert ist 
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dabei unterschiedlich für die auf- bzw. abwärts gerichtete Bewegung, da die 
Fallkapsel an der Unterseite eine Kegelspitze hat, auf der Oberseite jedoch 
nicht. Im Folgenden wird der Reibungskoeffizient k für die auf- und abwärts 
gerichtete Bewegung unterschieden: 
kauf = ½  cw,auf A,   kab = ½  cw,ab A 
 
2. Stokes-Reibung: FS =  v,            (7.5) 
wobei  der Reibungskoeffizient ist.  
 = 6  r    
 ist die dynamische Viskosität, r der Körperradius (im Falle der Katapultkap-
sel der Kapselradius). 
 
In die Berechnung der Stokes-Reibung geht der Reibungskoeffizient  ein, der u.a. von 
der dynamischen Viskosität  abhängt. Die Zusammenhänge sind in der Standardliteratur 
ausführlich dargelegt (z.B. in [61]). 
Dynamische Viskosität der Luft 
Die dynamische Viskosität von Gasen lässt sich mit folgender Formel beschreiben: 
 
     𝜂 =
1
3
𝑛 ∙ 𝑚𝑡 ∙ 𝑣𝑡 ∙ 𝜆  ,        (7.6) 
 
wobei n die Teilchenzahldichte, vt die mittlere Teilchengeschwindigkeit, mt die Masse 
der Gasteilchen und  die freie Weglänge der Gasteilchen ist. 
Da die freie Weglänge mit der Teilchenzahldichte zusammenhängt, ergibt sich in guter 
Näherung, dass die Viskosität nicht vom Druck abhängt. Dies gilt nach Standardliteratur, 
solange  groß gegenüber der Teilchengröße und klein gegenüber den Gefäßabmessun-
gen ist. Für einen Druck von 10 Pa (evakuierte Fallröhre) wird als freie Weglänge ein 
Wert von ca. 1mm angegeben, sodass hier davon ausgegangen werden kann, dass die 
Bedingung für die Druckunabhängigkeit von  gegeben ist. 
 
    



=
n
1
, wobei  der Wirkungsquerschnitt ist.     (7.7) 
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Somit ist die Viskosität bei konstanter Temperatur - also konstanter mittlerer Teilchenge-
schwindigkeit vt - unabhängig von der Teilchenzahldichte und somit unabhängig vom 
Druck. 
Für Luft bei einer Temperatur von 273 K kann in Tabellen eine Viskosität von  
 = 17.1 µPa s = 51071.1 − Pa s abgelesen werden. 
 
Für den Stokes-Parameter ergibt sich somit für den Fall der Fallkapsel: 
  
 = 1.29 ∙ 10−4 Pa s m            (7.8) 
 
 
Die Reynolds-Zahl ist eine dimensionslose Kennzahl, die in der Strömungslehre für die 
Charakterisierung von Strömungsverhältnissen verwendet wird. 
Die Reynolds-Zahl (Re) ist definiert als [61]: 
 
    

 dv 
=Re   ,             (7.9) 
 
mit v als Strömungsgeschwindigkeit gegenüber dem Körper und d als charakteristische 
Länge des Körpers. 
Für eine Fallkapsel in der evakuierten Fallröhre ergibt sich durch Einsetzen der entspre-
chenden Werte für , v, d und  ein Re-Zahl-Bereich von 0 bis Remax = 990. Hierbei 
wurden folgende Werte angenommen:  = 1.2 ∙ 10−4𝑘𝑔/𝑚3 11, vmax = 45 m/s, d = 2 m 
(charakteristische Länge des Körpers - hier der Fallkapsel). Aus der Sicht der Strömungs-
mechanik verhält sich die Fallkapsel somit interessanterweise wie ein Staubkorn (bei 
Standardatmosphäre) im Bereich kleiner Fluggeschwindigkeiten bei Re-Zahlen < 10 (im 
Bereich um den höchsten Punkt der Flugbahn) - vergleiche dazu Abbildung 82. 
 
11 Die Luftdichte bei Normaldruck (1000hPa) und 20°C beträgt etwa 1.2 kgm-3. Die Luftdichte bei 10Pa ist 
entsprechend des Druckverhältnisses reduziert. 
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Abbildung 82. Reynoldszahlen und Geschwindigkeiten verschiedener Flugobjekte – Gra-
fik angelehnt an [62]. 
7.1.2.1 Berechnung der auftretenden Kräfte bzw. Beschleunigungen 
Für die Berechnung der auftretenden Reibungskräfte durch Newton- und Stokes-Reibung 
müssen zwei Phasen des Katapultfluges unterschieden werden: 
1. Aufstiegsphase: Hier wirken die Reibungskräfte bei nach oben gerichteter Flug-
richtung nach unten, so wie die Gewichtskraft. 
2. Abstiegsphase: Hier wirken die Reibungskräfte bei nach unten gerichteter Flug-
richtung nach oben, entgegengesetzt der Gewichtskraft. 
 
Zunächst soll die erste Phase betrachtet werden. 
Aufstiegsphase 
Die Newton- und die Stokes-Reibung steigen quadratisch (Newton) bzw. linear (Stokes) 
mit der Fluggeschwindigkeit an. Bei geringen Geschwindigkeiten - also im Bereich des 
Umkehrpunktes - übertrifft der Effekt der Stokes-Reibung somit den Effekt der Newton-
Reibung. 
 
Zunächst müssen die Bewegungsgleichungen aufgestellt werden, wobei wieder zwischen 
der Auf- und der Abstiegsphase unterschieden werden muss: 
Fallkapsel bei geringer Fluggeschwindigkeit  
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Die Bewegungsgleichungen für die Aufstiegsphase lauten: 
 
   𝐹 = 𝑚 ⋅ 𝑎(𝑡) = −𝑘𝑎𝑢𝑓 ⋅ 𝑣(𝑡)
2 − 𝛽 ⋅ 𝑣(𝑡) − 𝑚 ⋅ 𝑔      (7.10) 
 
   ?̇?𝑎𝑢𝑓(𝑡) = −
𝑘𝑎𝑢𝑓
𝑚
𝑣(𝑡)2 −
𝛽
𝑚
⋅ 𝑣(𝑡) − 𝑔         (7.11) 
⇒
?̇?(𝑡)
𝑘𝑎𝑢𝑓
𝑚⋅𝑔
𝑣(𝑡)2+
𝛽
𝑚⋅𝑔
⋅𝑣(𝑡)+1
= −𝑔            (7.12) 
 
   
𝑑𝑣
𝑘
𝑚⋅𝑔
⋅𝑣(𝑡)2+
𝛽
𝑚⋅𝑔
⋅𝑣(𝑡)+1
= −𝑔 ⋅ 𝑑𝑡            (7.13)
        
 
Die entsprechende Stammfunktion konnte mit Mathematica bestimmt werden und lautet: 
 
2⋅𝑔⋅𝑚(𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛(
𝛽+2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑣(𝑡)
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽
2
)−𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛(
𝛽+2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑣0
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽
2
))
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽2
 , wobei vo die vertikale An-
fangsgeschwindigkeit ist. 
  
Somit ist 
  ⇒
2⋅𝑔⋅𝑚(𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛(
𝛽+2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑣(𝑡)
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽
2
)−𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛(
𝛽+2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑣0
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽
2
))
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽2
= −𝑔 ⋅ 𝑡.   (7.14) 
 
 
Auflösen nach v ergibt die Geschwindigkeit als Funktion der Zeit für die Aufstiegsphase: 
  𝑣(𝑡) =
𝑡𝑎𝑛(
−𝑡
2⋅𝑚
⋅√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽2+𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛(
𝛽+2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑣0
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽
2
))⋅√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽2−𝛽
2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓
 
  Für t < tu  , wobei tu der Umkehrzeitpunkt ist.          (7.15) 
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Für t < tu gilt also: 
𝑣𝑎𝑢𝑓(𝑡) =
𝑡𝑎𝑛(
−𝑡
2⋅𝑚
⋅√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽2+𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛(
𝛽+2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑣0
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽
2
))⋅√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽2−𝛽
2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓
    für utt  .
                      (7.16)
   
Der Wert für den Umkehrzeitpunkt ergibt sich aus der Tatsache, dass die Geschwindig-
keit 𝑣𝑎𝑢𝑓(𝑡𝑢) hier definitionsgemäß null ist. 
 
  𝑣𝑎𝑢𝑓(𝑡𝑢) =
𝑡𝑎𝑛(
−𝑡𝑢
2⋅𝑚
⋅√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽2+𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛(
𝛽+2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑣0
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽
2
))⋅√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽2−𝛽
2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓
= 0 
                      (7.17) 
  ⇒ 𝑡𝑢 = 2 ⋅ 𝑚
𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛(
𝛽+2⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑣0
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽
2
)−𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛(
𝛽
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽
2
)
√4⋅𝑔⋅𝑘𝑎𝑢𝑓⋅𝑚−𝛽2
     (7.18) 
Zu diesem Zeitpunkt tu ist die Geschwindigkeit Null und die Reibungskräfte verschwin-
den. Nachfolgend beginnt die abwärts gerichtete Flugphase, die Abstiegsphase.   
 
Abstiegsphase 
Analog zur Aufstiegsphase gelten entsprechende Betrachtungen: 
 
  𝐹 = 𝑚 ⋅ 𝑎 = 𝑘𝑎𝑏 ⋅ 𝑣(𝑡)
2 + 𝛽 ⋅ 𝑣(𝑡) − 𝑚 ⋅ 𝑔         (7.19) 
 
  ?̇? =
𝑘𝑎𝑏
𝑚
𝑣(𝑡)2 +
𝛽
𝑚
⋅ 𝑣(𝑡) − 𝑔             (7.20) 
⇒
?̇?(𝑡)
−
𝑘𝑎𝑏
𝑚⋅𝑔
𝑣(𝑡)2−
𝛽
𝑚⋅𝑔
⋅𝑣(𝑡)+1
= −𝑔             (7.21) 
 
  
𝑑𝑣
−
𝑘
𝑚⋅𝑔
⋅𝑣(𝑡)2−
𝛽
𝑚⋅𝑔
⋅𝑣(𝑡)+1
= −𝑔 ⋅ 𝑑𝑡            (7.22)
        
Bestimmung der Stammfunktion und Auflösen nach v ergibt für t > tu: 
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𝑣𝑎𝑏(𝑡) =
(
 (tan(𝑎𝑟𝑐𝑡𝑎𝑛(
𝛽
√−4∙𝑔∙𝑘𝑎𝑏∙𝑚−𝛽
2
)−
𝑡−𝑡𝑢
2∙𝑚
∙√−4∙𝑔∙𝑘𝑎𝑏∙𝑚−𝛽2)∙√−4∙𝑔∙𝑘𝑎𝑏∙𝑚−𝛽2)−𝛽
)
 
2∙𝑘𝑎𝑏
  (7.23) 
 
 
Auf- und Abstiegsphase 
 
Für die Auf- und Abstiegsphase ergibt sich somit folgende Darstellung: 
 
Im Ruhesystem: 
Die Beschleunigungen im Ruhesystem ergeben sich aus den Gleichungen (7.10), (7.19), 
(7.17) und (7.23) zu: 
 
Aufstiegsphase:  ∆𝑎𝑎𝑢𝑓(𝑡) = −
𝑘𝑎𝑢𝑓∙𝑣𝑎𝑢𝑓(𝑡)
2
𝑚
−
𝛽∙𝑣𝑎𝑢𝑓(𝑡)
𝑚
− 𝑔,  für t<tu 
                     (7.24) 
Abstiegsphase: ∆𝑎𝑎𝑏(𝑡) =
𝑘𝑎𝑏∙𝑣𝑎𝑏(𝑡)
2
𝑚
+
𝛽∙𝑣𝑎𝑏(𝑡)
𝑚
− 𝑔 ,  für t<tu  
 
Im mitfallenden System: 
Im mitfallenden Bezugssystem ergeben sich die jeweiligen Beschleunigungen, die durch 
die Reibungskräfte auf die Kapsel einwirken zu:  
 
Aufstiegsphase:  𝑎𝑎𝑢𝑓,𝑚𝑖𝑡𝑓𝑎𝑙𝑙𝑒𝑛𝑑(𝑡) = −
𝑘𝑎𝑢𝑓∙𝑣𝑎𝑢𝑓(𝑡)
2
𝑚
−
𝛽∙𝑣𝑎𝑢𝑓(𝑡)
𝑚
,   für t<tu 
                     (7.25) 
Abstiegsphase: 𝑎𝑎𝑏,𝑚𝑖𝑡𝑓𝑎𝑙𝑙𝑒𝑛𝑑(𝑡) =
𝑘𝑎𝑏∙𝑣𝑎𝑏(𝑡)
2
𝑚
+
𝛽∙𝑣𝑎𝑏(𝑡)
𝑚
 ,   für t>tu  
 
Im Folgenden werden immer die Beschleunigungswerte im mitfallenden Bezugssystem 
verwendet. 
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7.2 Modellierung mit Mathematica 
Die zuvor hergeleiteten Gleichungen (7.25) wurden für eine Modellierung mit Mathema-
tica (Version 8.0) verwendet. Da die Widerstandskoeffizienten cw,auf und cw,ab der Kata-
pultkapsel nicht bekannt sind, wurden zunächst willkürliche Werte angenommen.  
 
Angenommene Parameter: 
  Luftdichte  :   
  = 1.7 ∙ 10−4 kg/m3 bei T = 20°C und Luftdruck P = 15 Pa. 
Die Luftdichte kann in Abhängigkeit von Druck und Temperatur in Tabel-
len abgelesen werden [62]. 
 
  Kapselquerschnittsfläche A:  
    A = 𝜋𝑟2,  r = Kapselaußenradius 
     = 0.503 m2 
 
  Stokes-Reibungskoeffizient : 
    𝛽 = 6 ∙ 𝜋 ∙ 𝑟 ∙        r = m,     = 1.71∙ 10−5Pa s 
    =    = ∙ 10−4 Pa s m 
In der Modellierung mit Mathematica wurde zusätzlich zum Stokes-Para-
meter  noch ein weiterer linearer Term als Korrekturfaktor der dynami-
schen Viskosität eingesetzt, der eventuelle Korrekturen (z.B. die tempera-
turabhängige Ladenburg-Korrektur) abbildet. Da die Luftreibung in jedem 
Falle am Umkehrpunkt verschwindet, haben solche Korrekturen jedoch 
keinen Einfluss auf die Bestimmung des Sensorbias und werden bei den 
Auswertungen nicht weiter analysiert. 
Die Korrektur wird in der Modellierung in Form eines zusätzlichen zeit-
abhängigen linearen Terms eingeführt. Die Geschwindigkeit hängt in sehr 
guter Näherung linear von der Zeit ab. Der Korrekturterm kann daher so 
geschrieben werden: 
Linearer Korrekturterm = 𝑎𝑐 ∙ (𝑡 − 𝑡𝑢)        (7.26) 
𝑎𝑐 hat dabei die Dimension ms
-3, was der zeitlichen Änderung der Be-
schleunigung entspricht. Ist ac ein konstanter Korrekturwert, ergibt sich als 
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zusätzliche Beschleunigung eine Gerade in der Beschleunigungs-Zeit-
Darstellung mit konstanter Steigung ac.12 
 
  Lokale Schwerebeschleunigung g: 
g = 9.8132 ms-2                         für Bremen laut Gravity Information System 
der PTB [63] 
 
  Kapselmasse m: 
    m = 400kg (typischer Wert für eine Katapultkapsel) 
 
 
Widerstandsbeiwerte (Newton)   cw-Werte: 
cw,auf  =  0.6,  cw,ab =  0.4         Als cw-Werte wurden hier zunächst willkür-
liche Werte mit cw,auf  > cw,ab genommen – 
für die rein qualitative Betrachtung des Be-
schleunigungsverlaufs. 
 
Anfangsgeschwindigkeit vo: 
vo = 47 ms
-1 Dies ist ein typischer Wert für die Anfangs-
geschwindigkeit der Katapultkapsel am 
Anfang der Aufstiegsphase. 
 
Abbildung 83 zeigt das Ergebnis der Berechnung der Beschleunigung durch Luftreibung 
mit den oben angegebenen Parameterwerten mit Mathematica. Erkennbar ist das leicht 
asymmetrische Verhalten um den Umkehrzeitpunkt (wo die Luftreibung verschwindet (a 
= 0)). Beim Aufstieg ergibt sich durch den größeren cw-Wert eine stärkere Luftreibung 
als beim Abstieg. Ferner ist deutlich erkennbar, dass die Steigung der Kurve um den Be-
reich des Umkehrpunktes nicht null wird, was durch den Anteil der Stokes-Reibung her-
vorgerufen wird, der ja nur linear von der Geschwindigkeit abhängt und nicht quadratisch, 
wie die Newton-Reibung. 
   
 
12 Die Einführung einer Korrektur des Parameters  in Form von c = ∙ 𝑐 mit c als Korrekturfaktor hat bei 
der Berechnung der Nonlinear-Model-Fit-Analysen mit Mathematica (siehe Abschnitt 7.2.1) erhebliche 
Schwierigkeiten verursacht. Daher musste die Korrektur in der beschriebenen Weise erfolgen.   
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Abbildung 83: Simulierte Beschleunigung in vertikaler Richtung durch Luftreibung 
(Stokes und Newton)  
 
 
 
Abbildung 84: Simulierte Beschleunigung in vertikaler Richtung durch Luftreibung 
(Stokes und Newton) mit willkürlich angenommenem Sensorbias K0. 
 
Bias K0 
tu 
tu 
 
- 
- 
- 
- 
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Ist ein Sensorbias vorhanden, verschiebt sich die Kurve entsprechend um einen festen 
Betrag auf der Beschleunigungsachse. Abbildung 84 zeigt den Kurvenverlauf bei Vor-
handensein eines Sensorbias. Hier wurde willkürlich ein Wert für den Sensorbias ange-
nommen. Der tatsächliche Wert bei realen Messungen kann den Daten zum Zeitpunkt t 
= tu direkt entnommen werden. Für Gleichung 7.24 und 7.25 bedeutet das Vorhandensein 
eines Sensorbias, dass der Term K0 (Sensorbias) dazu addiert werden muss. Zusammen 
mit dem Korrekturterm ac∙ (𝑡 − 𝑡𝑢) (Gleichung 7.26) ergeben sich die Gleichungen (7.27)  
 
 
Aufstiegsphase:  
 𝑎𝑎𝑢𝑓,𝑚𝑖𝑡𝑓𝑎𝑙𝑙𝑒𝑛𝑑(𝑡) = −
𝑘𝑎𝑢𝑓∙𝑣𝑎𝑢𝑓(𝑡)
2
𝑚
−
𝛽∙𝑣𝑎𝑢𝑓(𝑡)
𝑚
+𝑎𝑐 ∙ (𝑡 − 𝑡𝑢) + 𝐾0,  für t<tu 
                     (7.27) 
Abstiegsphase:  
𝑎𝑎𝑏,𝑚𝑖𝑡𝑓𝑎𝑙𝑙𝑒𝑛𝑑(𝑡) =
𝑘𝑎𝑏∙𝑣𝑎𝑏(𝑡)
2
𝑚
+
𝛽∙𝑣𝑎𝑢𝑓(𝑡)
𝑚
+ 𝑎𝑐 ∙ (𝑡 − 𝑡𝑢) + 𝐾0 ,   für t>tu  
 
 
7.2.1 Nonlinear-Model-Fit-Analyse mit Mathematica 
Das physikalische Modell, welches im vorangegangenen Abschnitt beschrieben wurde, 
ist soweit plausibel. Mit Hilfe des im Programmpaket Mathematica enthaltenen Tools 
Nonlinear Model Fit / Best Fit Parameter können nun reale Messungen verwendet wer-
den, um freie Parameter zu bestimmen. 
Die Tools ermöglichen bei Verwendung eines physikalischen Modells die Bestimmung 
von freien Parametern, welche die Residuen - also die Abweichungen der realen Mess-
werte von der gefitteten Funktion – minimieren und somit zusammen mit dem zugrunde 
gelegten physikalischen Modell die realen Verhältnisse bestmöglich abbilden. Ein Hin-
weis auf ein unvollständiges Modell ist eine nichtzufällige Verteilung der Residuen, da 
im Normalfall statistische Effekte eine Zufallsverteilung haben und systematische Effekte 
nicht.  
Detaillierte Informationen zum Tool Nonlinear Model Fit und zur entsprechenden Be-
stimmung von Best Fit Parametern sind in [64] zu finden. 
Der Programmcode, der für die folgenden Analysen entwickelt und verwendet wurde, ist 
im Anhang (Anhang 3) angegeben. Da einige Parameter (z.B. Luftdichte, Kapselmasse, 
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etc.) von Flug zu Flug variierten, muss der im Anhang aufgeführte Code als Beispiel 
gesehen werden, der für einen spezifischen Testflug benutzt wurde.  
7.2.1.1 Zu bestimmende Parameter bei der Analyse realer Messungen 
Einige Parameter sind als Eingabe für den Nonlinear Model Fit bekannt und unveränder-
lich, einige durch Messung bestimmt und damit bekannt, andere unbekannt und durch die 
Analyse zu bestimmen. 
 
Unveränderliche bekannte Eingangsparameter          
Diese Parameter sind bei allen Katapultflügen gleich: 
• Lokale Schwerebeschleunigung g 
• Kapselquerschnittsfläche A 
• Stokes-Parameter  
 
Veränderliche bekannte Eingangsparameter:         
Diese Parameter können sich von Flug zu Flug unterscheiden und müssen für jede ent-
sprechende Analyse mit den entsprechend bestimmten Werten berücksichtigt werden: 
• Kapselmasse m 
• Luftdichte  
• Kapselanfangsgeschwindigkeit vo 
 
Zu bestimmende freie Parameter 
Diese Parameter sind unbekannt und sollen bei jeder Analyse bestimmt werden: 
• cw-Werte für die Auf- bzw. Abbewegung 
• Umkehrzeitpunkt tu für die Bestimmung des Sensorbias  
• Korrektur des Stokes-Terms (Ladenburg-Korrektur, etc.) ac∙ (𝑡 − 𝑡𝑢) 
• Sensorbias Ko (vertikale Achse) 
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7.3 Testmessungen und Analysen mit SuperSTAR-
Accelerometer 
Als Test für das Verfahren, das in Abschnitt 7.2 vorgestellt wurde, wurden zunächst Mes-
sungen verwendet, die mit einem SuperSTAR-Accelerometer von ONERA vorgenom-
men wurden. Hierfür wurde das Accelerometer in Schwerpunktnähe der Katapultkapsel 
montiert. Das Accelerometer wurde dabei immer so montiert, dass die X-Achse des Ac-
celerometers in vertikaler Richtung wies (+X nach oben). Die Messfrequenz betrug dabei 
2kHz. Bei mehreren Katapultflügen konnten so Messwerte gewonnen werden, die für die 
Analyse verwendet wurden. Für die Auswertung wurden immer nur die Messwerte in X-
Richtung verwendet, da nur in vertikaler Richtung ein signifikanter Effekt der Luftrei-
bung auftritt. Aufgrund der relativ geringen Anzahl an Katapultflügen mit diesem Auf-
bau, sind die Ergebnisse als Demonstration der prinzipiellen Machbarkeit gedacht. Für 
eine gute statistisch Auswertung sind nicht genügend Messungen vorhanden.  
 
 
Abbildung 85: SuperSTAR-Accelerometer in der Katapultkapsel. Das Accelerometer 
wurde im Kapselschwerpunkt montiert. 
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Abbildung 86: Mit einem faseroptischen Kreisel gemessene Drehraten der Katapultkap-
sel (Drehung um die X-, Y, und Z-Achse). Die Drehung um die Hochachse ist mit über 1 
Grad/Sekunde am größten. Die Drehungen um die horizontalen Achsen sind sehr gering. 
Die Drehraten variieren kaum von Flug zu Flug. 
 
Die Drehraten um die horizontalen Achsen sind mit ca. 0.1°/s sehr gering. Somit ergibt 
sich durch die sehr geringe Verkippung der Kapsel eine vernachlässigbare Projektion der 
Luftreibungskraft und der entsprechenden Beschleunigungen auf die horizontalen 
Messachsen. Daher wurden für die nachfolgend dargestellten Messungen nur die Be-
schleunigungsmessungen der vertikalen Achse herangezogen. Der horizontal projizierte 
Anteil der Beschleunigung beträgt nach ca. 9 Sekunden Flugzeit 
 
 
𝑎ℎ𝑜𝑟𝑖𝑧𝑜𝑛𝑡𝑎𝑙
𝑎𝑣𝑒𝑟𝑡𝑖𝑘𝑎𝑙
≈ sin(0.9°) ≈ 1.5 ∙ 10−2. 
 
Dieser Effekt wird hier daher nicht berücksichtigt. Die Drehung um die vertikale Achse 
hat keinen direkten Einfluss auf die Kapsel-Verkippung. Die aus der Drehung resultie-
rende Zentrifugalbeschleunigung ist ebenfalls sehr gering, da die Accelerometer sehr nah 
am Kapselschwerpunkt (Drehpunkt) montiert waren (Abstand ca. 1-3mm). 
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7.3.1 Messungen 
 
Abbildung 87 zeigt eine Messung, die mit dem SuperSTAR-Accelerometer in der Kata-
pultkapsel gewonnen wurde (Flug 3). Sie zeigt die auf das Accelerometer – und damit auf 
die Kapsel – wirkenden Beschleunigungen. Am Anfang des Fluges waren die Messdaten 
durch stärkere Störungen überlagert, weshalb diese Datenpunkte manuell entfernt wur-
den. Dies wurde bei allen ausgewerteten Flügen so gemacht. Für die Nonlinear-Model-
Fit-Analyse sollten nur möglichst ungestörte Daten verwendet werden, um die Ergebnisse 
nicht zu stark durch Effekte zu verfälschen, die nicht vom Modell abgebildet werden. 
Abbildung 88 zeigt die graphische Darstellung der Messungen mit der entsprechenden 
Nonlinear-Model-Fit-Analyse (Flug 3). Abbildung 89 zeigt eine weitere Messung (Flug 
4). 
Insgesamt sind sechs Flüge mit verwertbaren Messdaten durchgeführt worden. Im An-
hang sind alle Messungen aufgeführt, die hier nicht alle gezeigt werden. Bei einigen Mes-
sungen sind starke Störungen aufgetreten, welche die Qualität der Daten beeinträchtigt 
haben. Für die anschauliche Darbietung werden an dieser Stelle nur die beiden besten 
Messungen gezeigt (Flug 3 & 4). 
 
 
Abbildung 87: Messung der vertikalen Beschleunigung im mitfallenden Bezugssystem 
(Flug 3 mit SuperSTAR-Accelerometer – vertikale Achse).  
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Abbildung 88: Graphische Darstellung der Messung mit SuperSTAR-Accelerometer 
(Flug 3 – vertikale Achse) und der Fit-Kurve (rot) und dem Umkehrzeitpunkt tu. Die Fit-
Kurve wird über den Bereich der gemessenen Werte hinaus dargestellt und deckt damit 
die gesamte Flugdauer ab. Unten sind die Residuen dargestellt. 
  
Flug SuperSTAR-Katapult 3 
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Abbildung 89: Graphische Darstellung der Messung mit SuperSTAR-Accelerometer 
(Flug 4 – vertikale Achse) und der Fit-Kurve (rot) und dem Umkehrzeitpunkt tu. Die Fit-
Kurve wird über den Bereich der gemessenen Werte hinaus dargestellt und deckt damit 
die gesamte Flugdauer ab. Unten sind die Residuen dargestellt. 
 
 
In den Daten ist gut zu erkennen, dass die Sensormesswerte (Beschleunigung) zum Um-
kehrzeitpunkt tu (der in den Best-Fit-Analysen als freier Parameter bestimmt wurde) nicht 
null sind, sondern einen (negativen) Offset aufweisen. Am Umkehrzeitpunkt tu ist die 
Kapselgeschwindigkeit null und daher tritt hier keine Luftreibung auf - weder Newton- 
noch Stokes-Reibung. Der entsprechende gemessene Wert der Beschleunigung zu diesem 
Zeitpunkt kann daher als Wert des Sensorbias interpretiert werden. Die Residuen der 
exemplarisch gezeigten Messungen zeigen Störungen (insbesondere Schwingungen), die 
mit zunehmender Zeit abklingen. Diese Störungen rühren von den Kapselschwingungen 
her, die am Anfang des Fluges durch die starke Anfangsbeschleunigung von ca. 30g wäh-
rend der Beschleunigungsphase – bzw. durch den Übergang der Beschleunigungsphase 
in die Schwerelosigkeitsphase – induziert werden. Um den Effekt der anfangs sehr star-
ken Schwingungsamplituden auf die Datenanalyse zu begrenzen, wurden jeweils die 
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Messdaten der ersten 1.7-2.0 Sekunden per Hand entfernt – ebenso die Werte am Ende 
des Fluges, die durch die Abbremsung gestört waren. Die im Anhang aufgeführten Mess-
daten zeigen zum Teil erhebliche Störungen, die über fast die Gesamtdauer des jeweiligen 
Katapultfluges anhalten. Die Ursache hierfür konnte nicht eindeutig festgestellt werden. 
 
 
Abbildung 90: Die blau gestrichelte Linie stellt die Korrektur ac∙ (𝒕 − 𝒕𝒖) des Stokes-
Terms dar (siehe auch Abschnitt 7.2).  
 
Abbildung 90 zeigt die Korrektur des Stokes-Terms exemplarisch für die Analyse von 
Flug 4. Der gewöhnliche Stokes-Parameter  reicht nicht aus, um den in den Daten vor-
handenen linearen Anteil der Messung vollständig zu erklären. Ein möglicher Bestandteil 
der Korrektur ist z.B. die temperaturabhängige Ladenburg-Korrektur, die in der Stan-
dardliteratur als Korrektur der dynamischen Viskosität bei endlichen Gefäßdimensionen 
eingeführt werden muss. Diese Korrektur hat aber keine Auswirkungen auf die Ergeb-
nisse der weiteren Analysen und wird nicht weiter im Detail untersucht.  
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7.3.2 Ergebnisse der Best-Fit-Analyse 
 
Tabelle 14: Tabelle der auswertbaren Katapultflüge mit SuperSTAR-Accelerometer 
Flug 
Nr. 
vo /m/s T / s P / Pa Sensor-
ausrich-
tung 
m/kg tu /s Bias K0,x 
/ 10-5 ms-2 
cw,auf 
(Standard- 
Fehler)* 
cw,ab 
(Standard- 
Fehler)* 
1 47.07 9.341 12.22 X-up 381 4.797 -20.35 
(±12.53) 
 
0.935 
(±0.14) 
0.721 
(±0.10) 
2 46.61 9.242 11.10 X-up 381 4.750 -21.49 
(±2.96) 
 
0.995 
(±0.04) 
0.583 
(±0.02) 
 
3 46.69 9.267 11.76 X-up 372 4.758 -18.86 
(±1.36) 
 
0.780 
(±0.01) 
0.478 
(±0.01) 
4 46.70 9.269 11.34 X-up 385  4.759 -20.93 
(±1.60) 
 
1.016 
(±0.02) 
0.551 
(±0.02) 
5 46.26 9.176 13.25 X-up 372 4.698 -17.44 
(±3.53) 
 
0.831 
(±0.03) 
0.523 
(±0.03) 
6 46.48 9.223 15.45 X-up 372 4.736 -21.92 
(±75.82) 
 
0.785 
(±0.54) 
0.500 
(±0.61) 
*Der Standard-Fehler von K0,x und von den Widerstandsbeiwerten (cw,auf, cw,ab) wurde je-
weils von Mathematica berechnet.  
 
 
Tabelle 14 zeigt die Ergebnisse der Best-Fit-Analysen (durchgeführt mit Mathematica 
8.0) der sechs verwertbaren Katapultflüge. Die Anfangsgeschwindigkeiten vo und der 
Luftdruck P wurden jeweils von Sensoren in der Katapultanlage gemessen und zur Ver-
fügung gestellt. Die Kapselmasse wurde vor jedem Katapultflug mit einer Spezialwaage 
gemessen, die auch für die Einstellung des Kapselschwerpunktes verwendet wurde. An-
gaben zur Genauigkeit der Messwerte können leider nicht gegeben werden, da diese nicht 
bekannt sind. 
 
Nachfolgend werden die Ergebnisse der Messungen aufgeführt: 
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7.3.2.1 Umkehrzeitpunkt tu 
Der Umkehrzeitpunkt wurde durch die Nonlinear-Model-Analyse für jeden einzelnen 
Flug ermittelt. Er diente zusammen mit dem Fit jeweils dazu, den jeweiligen Biaswert zu 
bestimmen. 
 
7.3.2.2 Bias-Werte 
Die statistische Auswertung (Mittelwert und Standardabweichung) der bestimmten Bias-
werte des SuperSTAR-Accelerometers ergibt folgende Resultate: 
 
Mittelwert  (𝐾0,𝑥̅̅ ̅̅ ̅ =
∑𝐾0,𝑥 𝑛
𝑛
), n = 6       
 𝑲𝟎,𝒙̅̅ ̅̅ ̅̅  = - 20.17 µms
-2 
  
Standardabweichung  (SD(𝐾0,𝑥) = √
∑(𝐾0,𝑥 ̅̅ ̅̅ ̅̅ −𝐾𝑜,𝑥 𝑛)
2
(𝑛−1)
)  
SD(𝑲𝟎,𝒙) = 1.71 µms
-2 
 
 
Abbildung 91: Mit den Katapultflügen bestimmte Werte des Sensorbias (Ko,x – vertikale 
Achse) des SuperSTAR-Accelerometers. 
 
7.3.2.3 Widerstandsbeiwerte 
 
Widerstandsbeiwert cw, auf  
Die statistische Auswertung (Mittelwert und Standardabweichung) der bestimmten Wi-
derstandsbeiwerte ergibt folgende Resultate: 
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Mittelwert  (𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ =
∑𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓 𝑛
𝑛
), n = 6 
𝒄𝒘,𝒂𝒖𝒇̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅  = 0.89
 
  Standardabweichung  (𝑆𝐷(𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓) = √
∑(𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓 ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ −𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓)
2
(𝑛−1)
) 
𝑺𝑫(𝒄𝒘,𝒂𝒖𝒇) = 0.11  
 
Widerstandsbeiwert cw, ab 
Die statistische Auswertung (Mittelwert und Standardabweichung) der bestimmten Wi-
derstandsbeiwerte ergibt folgende Resultate: 
 
Mittelwert  (𝑐𝑤,𝑎𝑏̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ =
∑𝑐𝑤,𝑎𝑏 𝑛
𝑛
), n = 6 
𝒄𝒘,𝒂𝒃̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ = 0.56
 
  Standardabweichung  (𝑆𝐷(𝑐𝑤,𝑎𝑏) = √
∑(𝑐𝑤,𝑎𝑏 ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ −𝑐𝑤,𝑎𝑏)
2
(𝑛−1)
) 
𝑺𝑫(𝒄𝒘,𝒂𝒃) = 0.09 
 
Abbildung 92: Ermittelte Widerstandsbeiwerte cw für die Auf- und Abbewegung der Ka-
tapultkapsel (bestimmt mit SuperSTAR-Accelerometer). Die gestrichelten Linien geben 
die Mittelwerte wieder. 
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7.3.3 Diskussion der Analyse-Ergebnisse 
7.3.3.1 SuperSTAR Bias K0,x 
Der ermittelte Wert für den Sensorbias beträgt -20.17 (±1.71) µms-2. Dieser Wert ist ge-
ringer als der Wert, der von ONERA bestimmt wurde (≈-56(±20) µms-2 [59]). 
Der Grund für die Abweichung liegt möglicherweise in der anderen Methode, die ver-
wendet wurde. So wurde bei ONERA nur ein einzelner Flug ausgewertet, während in 
dieser Arbeit sechs Flüge ausgewertet wurden. Möglicherweise sind jedoch auch noch 
unbekannte systematische Fehler vorhanden, die noch nicht berücksichtigt wurden. 
Von der Größenordnung passen beide Ergebnisse jedoch überein und entsprechen auch 
den Spezifikationen des Instrumentes. Anders als im Satelliten, wo die Sensortemperatur 
streng geregelt ist, wurde dieser Parameter bei den Experimenten im Fallturm nicht be-
rücksichtigt, was auch zu Änderungen des Sensorbias führen kann. 
7.3.3.2 Widerstandsbeiwerte 
Die Newton’schen Widerstandsbeiwerte wurden mit 0.89±0.11 für cw,auf sowie mit 
0.56±0.09 für cw,ab bestimmt.  
Die cw-Werte eines Zylinders mit einem Höhen/Durchmesser-Verhältnis von 2 (mit Strö-
mungsrichtung senkrecht zur Stirnfläche) sowie eines Kegels (60°) kann Widerstandsbei-
wert-Tabellen entnommen werden [65]. Nimmt man vereinfacht an, dass die strömungs-
mechanisch dominierende Form der Kapsel bei der Aufwärtsbewegung der Zylinder ist 
und bei der Abwärtsbewegung der Kegel, ergibt sich eine sehr gute Übereinstimmung mit 
den im Katapult bestimmten Werten (Tabelle 15). 
 
Tabelle 15: Vergleich der gemessenen Widerstandsbeiwerte mit Tabellenwerten. 
Bewegung cw Tabellenwerte [65] Katapultmessung SuperSTAR 
aufwärts Zylinder (h/d=2) 0.85 0.89±0.11 
abwärts Kegel (60°) 0.52 0.56±0.09 
 
7.3.4 Abschließende Betrachtung 
Die Analyse hat ergeben, dass mit diesem Verfahren grundsätzlich Messungen erzielt 
werden können, mit denen man den Sensorbias (in vertikaler Achse) bestimmen kann. 
Die Werte der anderen Achsen kann man dadurch gewinnen, dass man den Sensor jeweils 
so ausrichtet, dass die gewünschte Achse vertikal ausgerichtet ist. Dies gilt nur für die 
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Messachsen, in denen der maximale Messbereich groß genug ist, um die Beschleunigun-
gen durch die Luftreibung auch messen zu können. Die Biaswerte mehrerer Achsen 
gleichzeitig können allerdings nicht bestimmt werden, da die Luftreibung nur in der ver-
tikalen Achse wirkt. Für die Genauigkeit der Methode wäre es hilfreich, die Widerstands-
beiwerte der Katapultkapsel separat zu bestimmen (z.B. im Windkanal), da bei bekannten 
Werten diese nicht als freie Parameter bestimmt werden müssten. Dies würde die Fehler 
der Nonlinear-Model-Fit-Analyse verringern. 
7.3.4.1 Der Vorteil der Methode 
Die Schwierigkeit der Messung des Sensorbias ohne die hier vorgestellte Methode mittels 
Nonlinear-Model-Fit-Analyse liegt darin, dass der genaue Umkehrzeitpunkt der Kata-
pultkapsel nicht exakt bekannt ist. Bei der Nonlinear-Model-Fit-Methode wird der Um-
kehrzeitpunkt mitbestimmt und kann benutzt werden, um aus der Fitfunktion den Bias-
wert zu bestimmen. Außerdem ist es ohne gute Fitfunktion schwierig, den Biaswert aus 
den Messwerten abzulesen – insbesondere bei verrauschten Daten.  
Die hier vorgestellte Methode scheint also prinzipiell gut geeignet zu sein, um Sensor-
biaswerte zu bestimmen, die unter normalen Laborbedingungen (1g) nicht bestimmt wer-
den können. Allerdings müssen die Sensoren hierfür eine ausreichende Auflösung und 
Genauigkeit zeigen, da die Beschleunigungseffekte durch Luftreibung in der evakuierten 
Fallröhre des ZARM recht klein sind (<2∙10-5g). 
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7.4 Analysen von Messungen mit dem MICROSCOPE 
Qualification Model (QM) 
Die Methode, mit der die Testmessungen mit dem SuperSTAR-Accelerometer durchge-
führt wurden, wurde nun auch genutzt, um entsprechende Messungen mit dem 
MICROSCOPE-QM-Accelerometer durchzuführen. Aufgrund der unveränderten Aero-
dynamik sollten die Auswirkungen der strömungsmechanischen Verhältnisse vergleich-
bare Ergebnisse liefern. Der Sensorbias allerdings ist eine sensorspezifische Eigenschaft 
und sollte daher ein abweichendes Ergebnis liefern. 
 
  
Accelerometer  
Y-Achse 
Abbildung 93: Zeichnung des Aufbaus für die Funktionstests der MICROSCOPE-Diffe-
rential-Accelerometer mit dem Katapultsystem. Für die Einstellung des Kapselschwer-
punktes nahe an den Testmassen wurden schwere Metallscheiben auf die oberste Platt-
form montiert. 
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Analog zu Abschnitt 7.3, in dem die Auswertung der Messdaten des SuperSTAR-Accele-
rometers erfolgte, werden in diesem Abschnitt Messungen analysiert, die mit dem 
MICROSCOPE Qualification-Model (QM) gewonnen wurden. Die Messungen beziehen 
in diesem Falle die beiden Einzel-Accelerometer des Differential-Accelerometers ein (in-
nere Testmasse und äußere Testmasse). Es wurden insgesamt 4 Testflüge ausgewertet, 
also 8 Messungen. Für diese Analyse wurde das Referenz-Differential-Accelerometer 
(MIC-QM-REF) verwendet. Dieses besteht aus Testmassen, die aus gleichem Material 
bestehen (PtRh). Die Messung erfolgte mit einer Messfrequenz von 1kHz. 
 
Zunächst werden die Messdaten der inneren und äußeren Testmasse eines Fluges darge-
stellt. Die Darstellung aller Messungen ist im Anhang (Anhang 5: Messungen im Katapult 
mit MICROSCOPE-QM-REF-Differential-Accelerometer) enthalten. 
Analog zu der Vorgehensweise mit dem SuperSTAR-Accelerometer wurden auch bei 
dieser Messreihe jeweils die Beschleunigungen in vertikaler Achse gemessen. Bei allen 
in diesem Abschnitt gezeigten Messungen war die Y-Achse des Accelerometers vertikal 
ausgerichtet (+Y nach oben, siehe Abbildung 93). 
Die Messungen der Beschleunigung in der Y-Achse zeigten immer starke Störungen bis 
mindestens 2 Sekunden nach dem Flugbeginn. Auch danach kann es bei einigen Messun-
gen noch zu kurzen stärkeren Störungen. Um die Ergebnisse der Nonlinear-Model-Fit-
Analyse nicht zu sehr zu verfälschen, wurden die Störungen aus den Messdaten entfernt. 
Solange die Testmassen ihre Sollposition noch nicht erreicht haben, sind die Beschleuni-
gungswerte darüber hinaus ungenau, da sich die zur Positionierung der Testmassen erfor-
derliche Beschleunigung zu der von außen wirkenden Beschleunigung, die ja gemessen 
werden soll, addiert. Die Regelung der Testmassen auf die Sollposition der Y-Achse der 
MICROSCOPE-Accelerometer erfolgt – im Gegensatz zu jener der X-Achse – schnell 
und ist nach etwa zwei Sekunden erfolgt. Dies erfordert auf jeden Fall die Entfernung der 
Messwerte der ersten zwei Sekunden, um verfälschte Analyseergebnisse zu vermeiden 
 
7.4.1 Innere und äußere Testmasse 
Nachfolgend werden die Messungen und Analysen eines Fluges für die innere und die 
äußere Testmasse dargestellt.  
7.4.1.1 Flug 1 – innere Testmasse 
 Abbildung 94 zeigt die Messung. Mit diesen Störungen kann die Analyse mit der Nonli-
near-Model-Fit-Methode keine sinnvollen Ergebnisse liefern. Daher wurden die Störun-
gen entfernt, indem die entsprechenden Datenpunkte entfernt wurden. Dies erfolgte ma-
nuell, was eine Behelfslösung darstellt. Eine andere Methode zur Beseitigung stand nicht 
zur Verfügung. Es mag willkürlich erscheinen, welche Datenpunkte entfernt werden, je-
doch hätte der Verbleib der gestörten Werte im jeweiligen Datensatz wesentlich größere 
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Fehler der Endergebnisse zur Folge gehabt. Daher wurde die manuelle Methode gewählt. 
Abbildung 95 zeigt die Messdaten nach der manuellen Entfernung der Störungen. 
 
 
Abbildung 94: Messung der vertikalen Beschleunigung (innere Testmasse) im freifallen-
den Kapsel-Bezugssystem (Flug 1). Es sind stärkere Störungen vorhanden. 
 
 
 
Abbildung 95: Messung der vertikalen Beschleunigung (innere Testmasse) im freifallen-
den Kapsel-Bezugssystem (Flug 1). Messdaten mach Entfernung der Störungen. 
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Abbildung 96: Nonlinear-Model-Fit der vertikalen Beschleunigung (innere Testmasse) 
im freifallenden Kapsel-Bezugssystem (Flug 1).  
 
   
Abbildung 97: Nonlinear-Model-Fit der vertikalen Beschleunigung (innere Testmasse) 
im freifallenden Kapsel-Bezugssystem (Flug 1). Die gestrichelte Gerade repräsentiert die 
Korrektur ac∙ (𝒕 − 𝒕𝒖) des Stokes-Terms (siehe auch Abschnitt 7.2) 
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Abbildung 98: Residuen der Nonlinear-Model-Fit-Analyse der vertikalen Beschleuni-
gung der inneren Testmasse (Flug 1). Die x-Achse ist mit der Zahl der Messpunkte ska-
liert (1 Skalenteil entspricht 10ms), Messfrequenz 1 kHz). 
 
Abbildung 96 zeigt die Messwerte mit der ermittelten Fit-Funktion. In Abbildung 97 ist 
zusätzlich die lineare Korrektur (Korrektur des linearen Anteils) dargestellt. Abbildung 
98 zeigt die Residuen an. Der Verlaud der Beschleunigungsmesswerte und der Fit-Funk-
tion ergeben einen Verlauf, der den Ergebnissen mit SuperSTAR-Accelerometer sehr 
ähnlich ist. Es fällt sofort auf, dass der Bias-Wert hier jedoch deutlich geringer ist als bei 
der Messung mit dem SuperSTAR-Accelerometer. Die genauen Werte sind in Tabelle 16 
angegeben. 
Als nächstes werden die Messungen der äußeren Testmasse dargestellt. 
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7.4.1.2 Flug 1 – äußere Testmasse 
 
 
Abbildung 99: Messung der vertikalen Beschleunigung (äußere Testmasse) im freifallen-
den Kapsel-Bezugssystem (Flug1). Es sind stärkere Störungen vorhanden. 
 
Abbildung 100: Messung der vertikalen Beschleunigung (äußerre Testmasse) im freifal-
lenden Kapsel-Bezugssystem (Flug1). Messdaten mach Entfernung der Störungen. 
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Abbildung 101: Nonlinear-Model-Fit der vertikalen Beschleunigung (äußere Testmasse) 
im freifallenden Kapsel-Bezugssystem (Flug1). Die gestrichelte Gerade repräsentiert die 
Korrektur ac∙ (𝒕 − 𝒕𝒖) des Stokes-Terms (siehe auch Abschnitt 7.2) 
 
Abbildung 102: Residuen der Nonlinar-Model-Fit-Analyse der vertikalen Beschleuni-
gung der äußeren Testmasse (Flug1). Die x-Achse ist mit der Zahl der Messpunkte ska-
liert (1 Skalenteil entspricht 10ms), Messfrequenz 1 kHz). 
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7.4.2 Ergebnisse aller untersuchten Flüge 
Die Ergebnisse aller Messungen von 4 Flügen sind in Tabelle 16 angegeben. 
 
Tabelle 16: Ergebnisse der Nonlinear-Model-Fit-Analysen von 4 Flügen. 
Flug 
Nr. 
vo /m/s T / s P / Pa m/kg Test-
masse 
tu /s Bias K0,y 
/ 10-6 ms-2 
cw,auf 
(Standard- 
Fehler)* 
cw,ab 
(Standard- 
Fehler)* 
1 
 
45.75 9.15 13.20 432 
innere 4.701 7.39×10-3 
(±0.69) 
 
0.538 
(±0.02) 
0.617 
(±0.01) 
äußere 4.701 1.460 
(±0.658) 
 
0.825 
(±0.02) 
0.700 
(±0.01) 
 
2 
 
45.66 9.13 16.05 433 
innere 4.697 14.066 
(±1.624) 
 
1.132 
(±0.04) 
0.431 
(±0.01) 
äußere 4.697 2.383 
(±0.546) 
 
0.973 
(±0.01) 
0.683 
(±0.01) 
3 
 
45.45 9.11 16.62 410 innere 4.681 -0.491 
(±0.941) 
 
0.792 
(±0.01) 
 
0.565 
(±0.01) 
äußere 4.681 1.430 
(±0.975) 
 
0.972 
(±0.01) 
 
0.567 
(±0.01) 
 
4 
 
45.43 9.00 14.92 410 innere 4.660 -9.014 
(±0.503) 
 
0.937 
(±0.01) 
0.644 
(±0.01) 
äußere 4.660 -15.478 
(±1.018) 
 
1.493 
(±0.02) 
0.598 
(±0.01) 
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7.4.2.1 Biaswerte K0,y,int und K0,y,ext 
 
K0,y,int der inneren Testmasse 
Mittelwert  (𝐾0,𝑦,𝑖𝑛𝑡̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ =
∑𝐾0,𝑦,𝑖𝑛𝑡 𝑛
𝑛
), n = 4    
    
 𝑲𝟎,𝒚,𝒊𝒏𝒕̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ = 1.142 µms
-2 
Standardabweichung  (SD(𝐾0,𝑦,𝑖𝑛𝑡) = √
∑(𝐾0,𝑦,𝑖𝑛𝑡 ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅−𝐾𝑜,𝑦,𝑖𝑛𝑡 𝑛)
2
(𝑛−1)
)  
SD(𝑲𝟎,𝒚,𝒊𝒏𝒕) = 9.559 µms
-2 
 
 
K0,y,int der äußeren Testmasse 
Mittelwert  (𝐾0,𝑦,𝑒𝑥𝑡̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ =
∑𝐾0,𝑦,𝑒𝑥𝑡 𝑛
𝑛
), n = 4    
    
 𝑲𝟎,𝒚,𝒆𝒙𝒕̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ = -2.551 µms
-2 
Standardabweichung  (SD(𝐾0,𝑦,𝑒𝑥𝑡) = √
∑(𝐾0,𝑦,𝑒𝑥𝑡 ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅−𝐾𝑜,𝑦,𝑒𝑥𝑡 𝑛)
2
(𝑛−1)
)  
SD(𝑲𝟎,𝒚,𝒆𝒙𝒕) = 8.629 µms
-2 
 
7.4.2.2 Widerstandsbeiwerte 
Widerstandsbeiwert cw, auf  
Eine einfache statistische Auswertung (Mittelwert und Standardabweichung) der be-
stimmten Widerstandsbeiwerte ergibt folgende Resultate: 
 
Analyse der Messung mit der inneren Testmasse: 
Mittelwert  (𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓,𝑖𝑛𝑡̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ =
∑𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓,𝑖𝑛𝑡,𝑛
𝑛
), n = 4 
𝒄𝒘,𝒂𝒖𝒇,𝒊𝒏𝒕̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ = 0.85
 
 
  Standardabweichung  (𝑆𝐷(𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓,𝑖𝑛𝑡) = √
∑(𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓,𝑖𝑛𝑡 ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ −𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓,𝑖𝑛𝑡)
2
(𝑛−1)
) 
𝑺𝑫(𝒄𝒘,𝒂𝒖𝒇,𝒊𝒏𝒕) = 0.25  
 
146   Nutzung des Katapultsystems für die Bestimmung des Sensorbias von Accelerometern 
Analyse der Messung mit der äußeren Testmasse: 
Mittelwert  (𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓,𝑒𝑥𝑡̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ =
∑𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓,𝑒𝑥𝑡,𝑛
𝑛
), n = 4 
𝒄𝒘,𝒂𝒖𝒇,𝒊𝒏𝒕̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ = 1.07
 
 
  Standardabweichung  (𝑆𝐷(𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓,𝑒𝑥𝑡) = √
∑(𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓,𝑒𝑥𝑡 ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅−𝑐𝑤,𝑎𝑢𝑓,𝑒𝑥𝑡)
2
(𝑛−1)
) 
𝑺𝑫(𝒄𝒘,𝒂𝒖𝒇,𝒆𝒙𝒕) = 0.29  
 
 
Widerstandsbeiwert cw, ab 
Eine einfache statistische Auswertung (Mittelwert und Standardabweichung) der be-
stimmten Widerstandsbeiwerte ergibt folgende Resultate: 
Analyse der Messung mit der inneren Testmasse: 
Mittelwert  (𝑐𝑤,𝑎𝑏,𝑖𝑛𝑡̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ =
∑𝑐𝑤,𝑎𝑏,𝑖𝑛𝑡,𝑛
𝑛
), n = 4 
𝒄𝒘,𝒂𝒃,𝒊𝒏𝒕̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅  = 0.56
 
 
  Standardabweichung  (𝑆𝐷(𝑐𝑤,𝑎𝑏,𝑖𝑛𝑡) = √
∑(𝑐𝑤,𝑎𝑏,𝑖𝑛𝑡 ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅−𝑐𝑤,𝑎𝑏,𝑖𝑛𝑡)
2
(𝑛−1)
) 
𝑺𝑫(𝒄𝒘,𝒂𝒃,𝒊𝒏𝒕) = 0.09  
 
 
Analyse der Messung mit der äußeren Testmasse: 
Mittelwert  (𝑐𝑤,𝑎𝑏,𝑒𝑥𝑡̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ =
∑𝑐𝑤,𝑎𝑏,𝑒𝑥𝑡,𝑛
𝑛
), n = 4 
𝒄𝒘,𝒂𝒃,𝒆𝒙𝒕̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅  = 0.637
 
 
  Standardabweichung  (𝑆𝐷(𝑐𝑤,𝑎𝑏,𝑒𝑥𝑡) = √
∑(𝑐𝑤,𝑎𝑏,𝑒𝑥𝑡 ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅−𝑐𝑤,𝑎𝑏,𝑒𝑥𝑡)
2
(𝑛−1)
) 
𝑺𝑫(𝒄𝒘,𝒂𝒃,𝒆𝒙𝒕) = 0.06  
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7.4.3 Diskussion der Ergebnisse mit dem MICROSCOPE-Accelerometer 
In diesem Abschnitt werden die Ergebnisse der Messungen und Analysen zusammenge-
fasst und diskutiert. Die Ergebnisse werden außerdem mit den Ergebnissen verglichen, 
die mit dem SuperSTAR-Accelerometer erzielt wurden und mit denen, die im Orbit wäh-
rend der MICROSCOPE-Mission im Rahmen der Sensorkalibrierung ermittelt wurden. 
7.4.3.1 Ergebnisse der Sensorbias-Bestimmung 
Die Bias-Werte für die Beschleunigungsmessungen in vertikaler Achse (Y-Achse) wur-
den jeweils für die Messung der inneren und der äußeren Testmasse des MICROSCOPE 
QM-Referenz-Accelerometers bestimmt. Die Werte liegen näher bei 0 µms-2 als es beim 
SuperSTAR-Accelerometer der Fall ist (siehe Abbildung 103). Dies wurde so auch er-
wartet, da das MICROSCOPE-Accelerometer eine bessere Genauigkeit bieten soll und 
insgesamt präziser arbeitet. 
 
 
Abbildung 103: Vergleich der Bias-Werte des MICROSCOPE-QM-Accelerometers (Y-
Achse vertikal) mit dem Bias-Wert des SuperSTAR-Accelerometers (X-Achse vertikal) – 
mit Darstellung der Fehlerbalken der Einzelmessungen.  
 
Die Standardabweichung bei der Bestimmung der MICROSCOPE-Bias-Werte ist sowohl 
für die innere Testmasse als auch für die äußere Testmasse deutlich größer als beim Su-
perSTAR-Accelerometer. Dies ist zum Einen auf eine schlechtere Statistik zurückzufüh-
ren (4 Messungen beim MICROSCOPE-Accelerometer, 6 Messungen beim SuperSTAR-
Accelerometer), zum Anderen war die Schwankung der Einzelmessungen größer. Ein 
Grund hierfür kann in der Tatsache liegen, dass bei den Messungen mit den 
MICROSCOPE-Accelerometern ein größerer Bereich der Messdaten durch Messdaten-
entfernung verworfen werden musste, weil der Bereich der starken Störungen länger als 
beim SuperSTAR-Accelerometer andauerte. Hierdurch standen für die Best-Fit-Analysen 
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weniger Datenpunkte insbesondere in der Aufstiegsphase zur Verfügung. Dies kann sich 
auf die Streuung der Ergebisse ausgewirkt haben. Außerdem kommen auch systematische 
Effekte in Betracht, die in leicht unterschiedlichen Bedingungen bei den einzelnen Mess-
flügen liegen können. So ist nicht ausgeschlossen, dass größere Abweichungen beim 
MICROSCOPE-Accelerometer durch Temperaturunterschiede zwischen den einzelnen 
Flügen entstanden sind. Die Sensortemperatur ist in der Auswertung der Daten nicht be-
rücksichtigt worden. Für eine präzisere Bestimmung der Sensor-Bias-Werte müssten 
noch mehr Randbedingungen berücksichtigt werden. Bei zukünftigen ähnlichen Messun-
gen sollte dies weiterentwickelt werden. Im Rahmen dieser Arbeit wurde jedoch die prin-
zipielle Machbarkeit der Sensorbias-Bestimmung mit dem Katapult des ZARM demons-
triert. 
 
7.4.3.2 Vergleich der im Fallturm bestimmten Sensorbias-Werte für K0,y mit den 
Werten, die im Orbit bestimmt wurden 
Während der MICROSCOPE-Mission wurden wiederholt Sessions zur Sensorkalibrie-
rung durchgeführt. Abbildung 104 zeigt die in den Kalibrier-Sessions (im Orbit) be-
stimmten Werte des Sensorbias K0,y der inneren (int) und äußeren (ext) Testmasse13. Die 
Mittelwerte liegen bei 0.17 µms-2 bzw. -0.17 µms-2 für die innere bzw. äußere Testmasse. 
Diese Ergebnisse sind konsistent mit den im Fallturm bestimmten Werten und liegen im 
jeweils ermittelten Fehlerbereich der Messungen am Fallturm.  
 
Abbildung 104: Im Orbit bestimmte Werte des Sensorbias K0,y der internen und externen 
Testmasse des MICROSCOPE-Differential-Accelerometers (Referenz). 
 
13 Die Werte wurden von ONERA zur Verfügung gestellt. 
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7.4.3.3 Ergebnisse der Widerstandsbeiwert-Bestimmung 
 
 
Abbildung 105: Ergebnisse der Bestimmung der Widerstandsbeiwerte mit 
MICROSCOPE-QM- und SuperSTAR-Accelerometer – mit Darstellung der Mittelwerte 
und Fehlerbalken der Einzelmessungen. 
 
Die Ergebnisse der Analysen der Messungen mit dem MICROSCOPE-QM-Accelerome-
ter sind konsistent mit den Ergebnissen derer des SuperSTAR-Accelerometers. Durch die 
größere Streuung der Ergebnisse mit dem MICROSCOPE-QM-Accelerometer (im Ver-
gleich zu denen mit dem SuperSTAR-Accelerometer) wird allerdings insgesamt keine 
Verbesserung der Resultate erzielt, wenn man alle Ergebnisse zusammennimmt. Auf je-
den Fall zeigen die Ergebnisse, dass die Modellierung der Strömungsverhältnisse auf 
Werte für die Widerstandsbeiwerte cw (für die auf- bzw. abwärts gerichtete Bewegung 
der Katapultkapsel in der evakuierten Fallröhre) führen, die in etwa mit den Werten über-
einstimmen, die für einfache Geometrien aus Tabellen entnommen werden können. Eine 
Messung der Widerstandsbeiwerte der Katapultkapsel in einem Windkanal würde aller-
dings eine deutlich bessere Abschätzung der Korrektheit der erhaltenen Resultate aus der 
Nonlinear-Model-Fit-Analyse ermöglichen. Mit moderner Computersimulations-Soft-
ware für die Simulation von strömungsmechanischen Verhältnissen könnten ebenfalls 
Werte für die Widerstandsbeiwerte bestimmt werden, um sie mit den Ergebnissen der 
Nonlinear-Model-Fit-Analyse zu vergleichen. Dies wurde im Rahmen dieser Arbeit al-
lerdings nicht gemacht. 
 
SuperSTAR MIC-QM-int. MIC-QM-ext. 
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8 Zusammenfassung und Ausblick 
Die Arbeiten, die in dieser Dissertation dargestellt wurden, verfolgten mehrere Ziele.  
Der erste Schwerpunkt betrifft die Verbesserung der Schwerelosigkeit am Fallturm des 
ZARM in Bremen. Hierfür wurde ein neues Free-Flyer-System für die Fallkapsel entwi-
ckelt und getestet. Ursprünglich wurde der Free-Flyer für die Funktionstests der 
MICROSCOPE-Differential-Accelerometer als notwendige Entwicklung angesehen, da 
die MICROSCOPE-Differential-Accelerometer zunächst eine zu hohe Anforderung an 
die Schwerelosigkeitsqualität gestellt haben, um von der Standardkapsel erfüllt werden 
zu können. Das Free-Flyer-System verbessert das Level der Restbeschleunigung zwar 
von ca. 2 ∙10-5g auf 10-6g, verkürzt allerdings auch die nutzbare Dauer der Schwerelosig-
keit. Für die Funktionstests der MICROSCOPE-Differential-Accelerometer konnte das 
Free-Flyer-System daher nicht zum Einsatz kommen. Das System ist jedoch interessant 
für andere Experimente, die relativ kurze Experimentzeiten bei gleichzeitig hohen Anfor-
derungen an die Schwerelosigkeitsqualität.benötigen. Es wurde ferner eine Plattform ent-
wickelt und getestet, welche Kapselschwingungen effektiv isoliert, wodurch ein Experi-
ment deutlich geringeren Schwingungen ausgesetzt ist. Es konnte dabei eine Reduzierung 
der Beschleunigungsamplituden der Schwingungen um 1-2 Größenordnungen erreicht 
werden. Dieses System wurde bei allen Tests der MICROSCOPE-Differential-Accelero-
meter eingesetzt. 
Der zweite Schwerpunkt der Arbeiten betrifft die Funktionstests der MICROSCOPE-Dif-
ferential-Accelerometer im Fallturm (Standard-Modus und Katapult-Modus). Die Funk-
tionstests wurden von der französischen Raumfahrtagentur CNES als Bestandteil der Sen-
sorqualifikation (neben Vibration- und Schocktests sowie Thermal- und Vakuumtests) 
gefordert. Das Ziel bestand dabei darin, die Funktion der Accelerometer im freien Fall zu 
testen. Ein erfolgreicher Test besteht dabei im Nachweis, dass die Testmassen korrekt auf 
ihre Sollpositionen innerhalb des Accelerometers positioniert werde können und eine 
Messung der Beschleunigungen erfolgt. Diese Tests wurden erfolgreich am Fallturm des 
ZARM absolviert. Dafür wurden zunächst Tests mit dem Qualifikations-Modell (QM) 
des MICROSCOPE-Differential-Accelerometers im Standard-Modus (normaler Fall-
turmabwurf) durchgeführt. Die korrekte Funktion konnte hierbei für fast alle Freiheits-
grade der Testmassen nachgewiesen werden. Allerdings war die nutzbare Freifallzeit im 
Standard-Modus zu kurz, um insbesondere die Freiheitsgrade zu testen, welche die 
schwächste Testmassen-Regelkräfte aufweisen (X und ). Durch zusätzliche Testmes-
sungen im Katapult-Modus konnte dann die korrekte Funktion der MICROSCOPE-Dif-
ferential-Accelerometer in allen Freiheitsgraden demonstriert werden. Im Katapult-Mo-
dus kam das Flug-Modell (FM) zum Einsatz. 
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Der dritte Schwerpunkt betrifft die Nutzung des Katapult des ZARM für die Bestimmung 
von Sensorbias-Werten (Beschleunigungsbias der MICROSCOPE-Differential-Accele-
rometer). Hierfür wurde eine Methode entwickelt, die auf einer strömungsmechanischen 
Eigenschaft des Katapultfluges beruht. Hierbei wurde der Effekt genutzt, dass die Luft-
reibung im obersten Punkt der Flugbahn verschwindet, da hier die Kapselgeschwindigkeit 
null wird. Durch eine Modellierung der Strömungsverhältnisse unter Berücksichtigung 
von Stokes-Reibung und Newton-Reibung und einer nichtlinearen Modell-Fit-Analyse 
konnten so Biaswerte der Sensorbeschleunigung in vertikaler Achse gemessen werden. 
Als Nebeneffekt wurden mit dieser Methode die Widerstandsbeiwerte der Fallkapsel (für 
die Auf- und Abwärtsbewegung) bestimmt, welche vorher nicht bekannt waren. Die ge-
messenen Sensorbiaswerte einer Achse (Y) des MICROSCOPE-Differential-Accelero-
meters konnten mit den Werten verglichen werden, die inzwischen bei den Kalibrierungs-
messungen von MICROSCOPE im Erdorbit ermittelt wurden. Obwohl die Messungen 
am Fallturm relativ ungenau waren, stimmten die Ergebnisse im Rahmen der Messfehler 
mit denen der Messungen im Erdorbit überein. 
Es konnte somit gezeigt werden, dass prinzipiell sowohl Funktionstests als auch Sensor-
bias-Abschätzungen am Fallturm des ZARM für hochempfindliche Accelerometer mög-
lich sind. 
 
Die Ergebnisse werden keinen Einfluss auf die Missionsdatenauswertung von 
MICROSCOPE haben, da die Funktion der Instrumente durch einen bisher sehr erfolg-
reichen Missionverlauf sowieso demonstriert wurden. Die Genauigkeit der Messung der 
Sensorbias-Werte im Erdorbit übertraf außerdem bei weitem die Genauigkeiten, die am 
Fallturm möglich sind. Dennoch zeigen die Ergebnisse dieser Arbeit, dass solche Tests 
und Parameterbestimmungen prinzipiell auch am Fallturm des ZARM möglich sind. Um 
für zukünftige Tests für andere Nutzlasten noch bessere Genauigkeiten erzielen zu kön-
nen, sind einige Weiterentwicklungen denkbar. Ein Free-Flyer-System für den Katapult-
Modus würde eine lange nutzbare Freifallzeit bei sehr guter Schwerelosigkeitsqualität 
ermöglichen. Eine genauere Betrachtung und Analyse der strömungsmechanischen Ver-
hältnisse im Fallturm und eine unabhängige Bestimmung der Widerstandsbeiwerte der 
Katapultkapsel im Windkanal könnten die Genauigkeit von Biasmessungen an Accelero-
metern steigern.  
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Anhänge 
Anhang 1: Mathematica-Programm zur Bewegungsanalyse des 
Free-Flyers mit Lasersensoren (Quellcode) 
 
RL=ReadList["D:/selig/microscope/konstruktion/lagebestim-
mung ff mit lasersensoren/endsimu/vadi-xxx.dat",Number, Re-
cordLists -> True]; 
<<VectorAnalysis` 
 
 
(*Kommentar: x1,y1,x2,y2,x3,y3,y4,z4,y5,z5,x6,z6 sind die 
festen Koordinaten der Sensoren*) 
 
x1=65; 
y1=232.5; 
x2=535; 
y2=367.5; 
x3=367.5; 
y3=65; 
y4=232.5; 
z4=-1150; 
y5=367.5; 
z5=-1150; 
x6=362.5; 
z6=-100; 
 
start=2000; 
ende=14000; 
step=50; 
 
amp=100; 
 
(*ViewPoint*) 
 
ob={0,0,500}; 
sei={-100,-500,0}; 
so={-500,-600,400}; 
sey={0,-100,0}; 
sex={100,0,0}; 
 
(*PlotRange*) 
al={{-200,800},{-200,800},{-1600,300}}; 
oz={{200,400},{200,400},{-100,300}}; 
uz={{200,400},{200,400},{-1400,-1100}}; 
zoomoz={{290,310},{290,310},{-10,10}}; 
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(*Kommentar: z1,z2,z3,y3,x4,x5,y6 sind die gemessenen 
Koordinaten (Abstände der Sensoren zu den Ebenen*) 
 
zaa=-Sum[(RL[[i,11]]/5)*amp,{i,1,100}]/100; 
zab=-Sum[(RL[[i,12]]/5)*amp,{i,1,100}]/100; 
zac=-Sum[(RL[[i,13]]/5)*amp,{i,1,100}]/100; 
xad=Sum[(RL[[i,14]]/5)*amp,{i,1,100}]/100; 
xae=Sum[(RL[[i,15]]/5)*amp,{i,1,100}]/100; 
yaf=Sum[(RL[[i,16]]/5)*amp,{i,1,100}]/100; 
 
Table[za(i)=((-RL[[i,11]])/5)*amp -zaa ,{i,start,ende,step}]; 
Table[zb(i)=((-RL[[i,12]])/5)*amp -zab ,{i,start,ende,step}]; 
Table[zc(i)=((-RL[[i,13]])/5)*amp -zac ,{i,start,ende,step}]; 
Table[xd(i)=((RL[[i,14]])/5)*amp -xad 
+25,{i,start,ende,step}]; 
Table[xe(i)=((RL[[i,15]])/5)*amp -xae 
+25,{i,start,ende,step}]; 
Table[yf(i)=-((RL[[i,16]])/5)*amp -yaf 
+575,{i,start,ende,step}]; 
 
 
 
(*Kommentar: Ebene a = Deckel, senkrechte Abstände 
z1,z2,z3 zwischen den 3 oberen Sensoren und dem Deckel, 
xi und yi (i=1,2,3) = horizontale Komponenten der a-
Sensoren*) 
 
Table[ma(i)={{x-x1,y-y1,z-za(i)},{x2-x1,y2-y1,zb(i)-za(i)},{x3-
x1,y3-y1,zc(i)-za(i)}},{i,start,ende,step}]; 
 
Table[Det[ma(i)],{i,start,ende,step}]; 
 
 
Table[{Det[ma(i)]==0},{i,start,ende,step}]; 
 
 
Table[Faa(i)={x1,y1,za(i)}-{x2,y2,zb(i)},{i,start,ende,step}]; 
Table[Fab(i)={x1,y1,za(i)}-{x3,y3,zc(i)},{i,start,ende,step}]; 
Table[Fa(i)=CrossProduct[Faa(i),Fab(i)],{i,start,ende,step}]; 
Table[Na(i)= Fa(i)/Sqrt[Fa(i).Fa(i)],{i,start,ende,step}]; 
 
(*Kommentar: Ebene b = Seitenfläche, waagerechte Ab-
stände x4,x5 zwischen den 2 seitlichen b-Sensoren und 
der Seitenfläche b; zi und yi (i=4,5) = y und z-Kompo-
nenten der b-Sensoren; Vektor r54 von Punkt 5 zu Punkt 
4 
; Fb ist der Flächenvektor der Ebene b (Seitenfläche)  
 Nb = Flächennormale (normierter Vektor)*) 
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Table[rde(i) ={xe(i)-xd(i),y5-y4,z5-z4},{i,start,ende,step}]; 
 
Table[Fb(i)=CrossProduct[Fa(i),rde(i) ],{i,start,ende,step}]; 
Table[Nb(i)=Fb(i)/Sqrt[Fb(i).Fb(i)],{i,start,ende,step}]; 
 
 
 
Table[Fc(i)= CrossProduct[Fa(i),Fb(i)],{i,start,ende,step}]; 
Table[Nc(i)=-Fc(i)/Sqrt[Fc(i).Fc(i)],{i,start,ende,step}]; 
 
(*Kommentar: Fc ist die Flächennormale der Ebene c 
(Seitenfläche) Nc =Flächennormale (normierter Vek-
tor)*) 
 
(*Kommentar: Ebenengleichung für Ebene b  -> analog zu 
Ebene a, jedoch mit 2 Punkten ({x4,y4,z4} und {x5,y5,z5} 
und der Flächennormalen Nb ; 
     Nb[[1]] ist die erste Komponente des Flächen-
normalenvektors der Ebene b,Nb[[2]] ist die zweite 
Komponente etc.*) 
 
Table[ib(i)=Na(i)[[1]],{i,start,ende,step}]; 
Table[jb(i)=Na(i)[[2]],{i,start,ende,step}]; 
Table[kb(i)=Na(i)[[3]],{i,start,ende,step}]; 
 
Table[mb(i)={{x-xd(i),y-y4,z-z4},{xe(i)-xd(i),y5-y4,z5-
z4},{ib(i),jb(i),kb(i)}},{i,start,ende,step}]; 
 
Table[Det[mb(i)],{i,start,ende,step}]; 
 
 
Table[Det[mb(i)]==0,{i,start,ende,step}]; 
 
(*Kommentar: Ebenengleichung für Ebene c  -> analog zu 
Ebene a, jedoch mit 1 Punkt ({x6,y6,z6}und der Flächen-
normalen Nc ; 
     Nc[[1]] ist die erste Komponente des Flächen-
normalenvektors der Ebene b,Nc[[2]] ist die zweite 
Komponente etc.*) 
 
 
Table[ic(i)=Nc(i)[[1]],{i,start,ende,step}]; 
Table[jc(i)=Nc(i)[[2]],{i,start,ende,step}]; 
Table[kc(i)=Nc(i)[[3]],{i,start,ende,step}]; 
 
Table[mc(i)={ic(i)(x-x6)+jc(i)(y-yf(i))+kc(i)(z-
z6)},{i,start,ende,step}]; 
 
Table[mc(i)==0,{i,start,ende,step}]; 
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(*Kommentar: Die drei Ebenengleichungen Det[ma]==0, 
Det[mb]==0, mc==0 legen die Lage des Quaders eindeutig 
fest.*) 
 
 
 
Pa=Table[Pa(i)=1200Na(i),{i,start,ende,step}]; 
Pb=Table[Pb(i)=550Nb(i),{i,start,ende,step}]; 
Pc=Table[Pc(i)=-550 Nc(i),{i,start,ende,step}]; 
Fu=Flatten[U=Table[x0(i)= x/.Ta-
ble[Solve[{Det[ma(i)]==0,Det[mb(i)]==0,mc(i)==0} , 
{x,y,z}]],{i,start,ende,step}]]; 
 
Fv=Flatten[V=Table[y0(i)= y/.Ta-
ble[Solve[{Det[ma(i)]==0,Det[mb(i)]==0,mc(i)==0} , 
{x,y,z}]],{i,start,ende,step}]]; 
 
Fw=Flatten[W=Table[z0(i)= z/.Ta-
ble[Solve[{Det[ma(i)]==0,Det[mb(i)]==0,mc(i)==0} , 
{x,y,z}]],{i,start,ende,step}]]; 
 
 
(*definierte Ecke Free-Flyer*) 
Table[Pk(j)={Fu[[j]],Fv[[j]],Fw[[j]]},{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
 
(*Stringer Free-Flyer*) 
Table[Bk(j) = Pk(j)+0.5 Pc[[j]],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
Table[Bl(j) = Pk(j)+Pc[[j]]+0.5 Pb[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Bm(j) = Pk(j)+0.5 Pc[[j]]+Pb[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Bn(j) = Pk(j)+0.5Pb[[j]],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
Table[Bo(j) =  Pk(j)+0.5 Pc[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Bp(j) = Pk(j)+Pc[[j]]+0.5 Pb[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
Table[Bq(j) = Pk(j)+0.5 Pc[[j]]+Pb[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
Table[Br(j) = Pk(j)+0.5Pb[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
 
 
(*Deckel Free-Flyer*) 
Table[Oa(j) = Pk(j)+(1/4) Pc[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Ob(j) = Pk(j)+(3/4) Pc[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Oc(j) = Pk(j)+ Pc[[j]]+(1/4)Pb[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Od(j) = Pk(j)+ Pc[[j]]+(3/4)Pb[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
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Table[Oe(j) = Pk(j)+ (3/4)Pc[[j]]+Pb[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Of(j) = Pk(j)+ (1/4)Pc[[j]]+Pb[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Og(j) = Pk(j)+ (3/4)Pb[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Oh(j) = Pk(j)+ (1/4)Pb[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
 
(*Zapfen Free-Flyer*) 
Table[Aa(j) = Pk(j)+(1/2) Pc[[j]]+(1/2) Pb[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
Table[Ab(j) = Pk(j)+(1/2) Pc[[j]]+(1/2) Pb[[j]]-0.15 
Pa[[j]],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
Table[Ac(j) = Pk(j)+(1/2) Pc[[j]]+(1/2) Pb[[j]]+1.0 
Pa[[j]],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
Table[Ad(j) = Pk(j)+(1/2) Pc[[j]]+(1/2) Pb[[j]]+1.11 
Pa[[j]],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
 
(*Zapfenmarkierung (5mm neben Zapfenmitte)oberer Zap-
fen Free-Flyer*) 
Table[Ma(j) = Pk(j)+(280/550) Pc[[j]]+(1/2) Pb[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
 
 
(*Zwischenboden Free-Flyer*) 
Table[Za(j) = Pk(j)+(1/4) Pc[[j]]+0.4Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Zb(j) = Pk(j)+(3/4) Pc[[j]]+0.4Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Zc(j) = Pk(j)+ 
Pc[[j]]+(1/4)Pb[[j]]+0.4Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Zd(j) = Pk(j)+ 
Pc[[j]]+(3/4)Pb[[j]]+0.4Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Ze(j) = Pk(j)+ 
(3/4)Pc[[j]]+Pb[[j]]+0.4Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Zf(j) = Pk(j)+ 
(1/4)Pc[[j]]+Pb[[j]]+0.4Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Zg(j) = Pk(j)+ (3/4)Pb[[j]]+0.4Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Zh(j) = Pk(j)+ (1/4)Pb[[j]]+0.4Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
 
(*2. Zwischenboden Free-Flyer*) 
Table[ZZa(j) = Pk(j)+(1/4) Pc[[j]]+0.8Pa[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
Table[ZZb(j) = Pk(j)+(3/4) Pc[[j]]+0.8Pa[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
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Table[ZZc(j) = Pk(j)+ 
Pc[[j]]+(1/4)Pb[[j]]+0.8Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[ZZd(j) = Pk(j)+ 
Pc[[j]]+(3/4)Pb[[j]]+0.8Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[ZZe(j) = Pk(j)+ 
(3/4)Pc[[j]]+Pb[[j]]+0.8Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[ZZf(j) = Pk(j)+ 
(1/4)Pc[[j]]+Pb[[j]]+0.8Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[ZZg(j) = Pk(j)+ (3/4)Pb[[j]]+0.8Pa[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
Table[ZZh(j) = Pk(j)+ (1/4)Pb[[j]]+0.8Pa[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
 
(*Boden Free-Flyer*) 
Table[Ua(j) = Pk(j)+(1/4) Pc[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Ub(j) = Pk(j)+(3/4) Pc[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Uc(j) = Pk(j)+ Pc[[j]]+(1/4)Pb[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
Table[Ud(j) = Pk(j)+ Pc[[j]]+(3/4)Pb[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
Table[Ue(j) = Pk(j)+ (3/4)Pc[[j]]+Pb[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
Table[Uf(j) = Pk(j)+ (1/4)Pc[[j]]+Pb[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
Table[Ug(j) = Pk(j)+ (3/4)Pb[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Uh(j) = Pk(j)+ (1/4)Pb[[j]]+Pa[[j]],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
 
(*Stringer Free-Flyer*) 
Table[La(j)=Line[{Bk(j),Bo(j)}],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
Table[Lb(j)=Line[{Bl(j),Bp(j)}],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
Table[Lc(j)=Line[{Bm(j),Bq(j)}],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
Table[Ld(j)=Line[{Bn(j),Br(j)}],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
 
 
(*Zapfen Free-Flyer*) 
Table[Zapfa(j)=Line[{Aa(j),Ab(j)}],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Zapfb(j)=Line[{Ac(j),Ad(j)}],{j,((ende-(start-
1))/step)}]; 
Table[Lc(j)=Line[{Bm(j),Bq(j)}],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
Table[Ld(j)=Line[{Bn(j),Br(j)}],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
 
(*Zapfenmarkierung (5mm neben Zapfenmitte)oberer Zap-
fen Free-Flyer*) 
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Table[Mark(j)=Point[Ma(j)],{j,((ende-(start-1))/step)}]; 
 
 
(*Deckel Free-Flyer*) 
Table[Ya(j)=Poly-
gon[{Oa(j),Ob(j),Oc(j),Od(j),Oe(j),Of(j),Og(j),Oh(j)}],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
 
(*Zwischenboden Free-Flyer*) 
Table[Yz(j)=Poly-
gon[{Za(j),Zb(j),Zc(j),Zd(j),Ze(j),Zf(j),Zg(j),Zh(j)}],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
 
(*2. Zwischenboden Free-Flyer*) 
Table[ZYz(j)=Poly-
gon[{ZZa(j),ZZb(j),ZZc(j),ZZd(j),ZZe(j),ZZf(j),ZZg(j),ZZh(j)}],{j,((e
nde-(start-1))/step)}]; 
 
(*Boden Free-Flyer*) 
Table[Yf(j)=Poly-
gon[{Ua(j),Ub(j),Uc(j),Ud(j),Ue(j),Uf(j),Ug(j),Uh(j)}],{j,((ende-
(start-1))/step)}]; 
 
 
ListAnimate[Table[Show[{Graphics3D[{RGB-
Color[1.2,1.5,1.8],{Ya(j),Yf(j),Yz(j),ZYz(j)}}],Graphics3D[{Gray
Level[0.2],Thick-
ness[0.01],{La(j),Lb(j),Lc(j),Ld(j),Zapfa(j),Zapfb(j),Mark(j)}}], 
        
       Graphics3D[{RGBColor[1.0,0.1,0.1],Cuboid[{270,-
100,-1500},{330,-70,200}],Text[" - fache 
Verstärkung"amp,{400,770,270},{1,1}]}], 
       
       Graphics3D[{RGBColor[0.5,1.0,0.5],{Cuboid[{-
100,270,-1500},{-70,330,200}],Cuboid[{670,270,-
1500},{700,330,200}],Cuboid[{270,670,-
1500},{330,700,200}]}}], 
       
       Graphics3D[{RGBColor[0.8,0.9,1.0],{Cuboid[{-200,-
200,-1600},{800,800,-1500}]}}] 
        
      }, 
     Axes->True,ImageSize->{700,700}, 
     PlotRange→al, 
     ViewPoint→sey, 
     (*DefaultFont->{"Arial",14},*)AxesLabel-
>{"x","y","z"}, 
    
     PlotLabel->j 0.030  Sekunden   ],{j,((ende-(start-
1))/step)}]] 
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Export["2009-06-12-spin-x.dat",Table[Arc-
Cos[Norm[Na(i)*{0,1,0}]]-Pi/2,{i,start,ende,step}]] 
Export["2009-06-12-Spin-y.dat",Table[Arc-
Cos[Norm[Na(i)*{1,0,0}]]-Pi/2,{i,start,ende,step}]] 
Export["2009-06-12-Spin-z.dat",Table[Arc-
Cos[Norm[Nb(i)*{1,0,0}]],{i,start,ende,step}]] 
 
ListPlot[Table[ArcCos[Norm[Na(i)*{0,1,0}]]-
Pi/2,{i,start,ende,step}]] 
ListPlot[Table[ArcCos[Norm[Nb(i)*{0,1,0}]]-
Pi/2,{i,start,ende,step}]]; 
ListPlot[Table[ArcCos[Norm[Nc(i)*{0,1,0}]]-
Pi/2,{i,start,ende,step}]]; 
ListPlot[Table[ArcCos[Norm[Na(i)*{1,0,0}]]-
Pi/2,{i,start,ende,step}]] 
ListPlot[Table[Arc-
Cos[Norm[Nb(i)*{1,0,0}]],{i,start,ende,step}]] 
ListPlot[Table[ArcCos[Norm[Nc(i)*{1,0,0}]]-
Pi/2,{i,start,ende,step}]]; 
ListPlot[Table[Arc-
Cos[Norm[Na(i)*{0,0,1}]],{i,start,ende,step}]]; 
ListPlot[Table[ArcCos[Norm[Nb(i)*{0,0,1}]]-
Pi/2,{i,start,ende,step}]]; 
ListPlot[Table[Arc-
Cos[Norm[Nc(i)*{0,0,1}]],{i,start,ende,step}]]; 
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Anhang 2: Bestimmung der 3D-Schwerpunktlage einer 
Fallkapsel 
 
Vorbemerkung: Das hier beschriebene Konzept wurde für eine präzise Schwerpunktbe-
stimmung der Fallkapsel entwickelt und teilweise aufgebaut. In der Praxis hat sich das 
Konzept in der mechanischen Ausführung jedoch nicht bewährt, da es für die große 
Masse eine Fallkapsel bzw. des Free-Flyers nicht stabil genug war. Präzise und wieder-
holbare Messungen waren somit nicht möglich. Die Messung und Einstellung wurde 
letztlich immer mit dem Schwerpunkt-Messystem,, welches für das Katapult verwendet 
wird, vorgenommen. Da das hier vorgestellte Konzept aber durchaus interessant ist, wird 
es hier der Vollständigkeit halber dargestellt. 
Das Konzept: 
Die Lage des Schwerpunktes einer Fallkapsel ist neben der Masse ein wichtiges Krite-
rium. Die Kenntnis der horizontalen Schwerpunktlage ist wichtig, um eventuelle Abwei-
chungen von der Soll-Lage (Hochachse) durch Trimmgewichte ausgleichen zu können. 
Dadurch lassen sich Drehmomente, welche zu einer Drehung der Fallkapsel während des 
freien Falles führen, minimieren. 
Die vertikale Lage des Schwerpunktes kann ebenfalls wichtig sein. So ist z.B. bei hoch-
empfindlichen Messungen, bei denen sich der Gradient des Gravitationsfeldes der Erde 
auswirken kann, eine Minimierung des Abstandes zwischen Messsensoren und vertikaler 
Kapselschwerpunktlage wünschenswert. Zusätzlich ist für die Minimierung des Effekts 
der Zentrifugalbeschleunigung durch eine Kapseldrehung wichtig. Bei einem frei fallen-
den Körper schneidet die Drehachse immer den Schwerpunkt. Wenn eine Minimierung 
des Zentrifugalbeschleunigung am Ort des Experimentes nötig ist, muss das Experiment 
so nahe wie möglich am Schwerpunkt positioniert werden. Dafür muss zunächst die ge-
naue Lage des Schwerpunktes bestimmt werden. Ggf. kann anschließend mit Trimmge-
wichten, bzw. durch Masseverlagerung der Schwerpunkt auch eingestellt werden. 
Die hier vorgestellte Methode zur Bestimmung der dreidimensionalen Schwerpunktlage 
lässt sich relativ einfach realisieren. 
 
Die Bestimmung der 3D-Schwerpunktlage kann dabei in zwei Schritten erfolgen: 
 
a. Bestimmung der horizontalen Schwerpunktlage 
b. Bestimmung der vertikalen Schwerpunktlage  
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a. Bestimmung der horizontalen Schwerpunktlage 
Die Bestimmung der horizontalen Schwerpunktlage erfolgt durch Auswertung der Mess-
werte dreier geeichter Kraftsensoren, auf die die Fallkapsel gestellt wird. Die Hochachse 
der Kapsel muß dabei senkrecht ausgerichtet sein   Die drei Kraftsensoren (Auflage-
punkte) bilden ein gleichschenkliges Dreieck, dessen Mittelpunkt mit der Hochachse der 
Fallkapsel zusammenfällt.  Die Verteilung der Gewichtskraft FG der Fallkapsel auf die 
drei Sensoren hängt von der horizontalen Lage des Schwerpunktes (CM) ab. Liegt der 
CM direkt auf der Hochachse, ergeben sich an allen drei Sensoren gleiche Auflagekräfte. 
 
F1 = F2 = F3 = FG /3     (A2.1) 
 
Liegt der Schwerpunkt nicht auf der Hochachse der Fallkapsel, ergeben sich unterschied-
liche Werte für F1, F2 und F3. Die Kräfte ergeben sich durch Anwendung einfacher He-
belgesetze. Da es sich um ein statisches Problem handelt, kann angenommen werden, 
dass sich die Summe aller Drehmomente  i  zu Null addiert. 
 
 
Die Kraft F1, die der Sensor A auf den entsprechenden Auflagepunkt der Fallkapsel aus-
übt, ergibt um die Drehachse BC ein Drehmoment 1 = F1 d  , welches  dem Betrage nach 
d 
d3 
d2 
d1 
C  F3 B  F2 
A       F1 
r 
s 
CM 
Abbildung A2.1: Geometrie der horizontalen Schwerpunktbestimmung 
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gleich ist mit dem Drehmoment, das sich aus FG d1 ergibt. Die Summe beider Drehmo-
mente verschwindet (statischer Fall). 
Es gilt: 
  di FG = d Fi      (A2.2) 
 
  Fi = (di/d) FG      (A2.3) 
 
  di = d Fi/FG      (A2.4) 
 
Bei bekannter Gewichtskraft FG = Fi  können durch die Messung der Verhältnisse Fi/FG 
die Werte di aus Gleichung (A2.4) bestimmt werden. Die Werte di geben die Abstände 
des Schwerpunktes von den jeweiligen Dreieckschenkeln (Verbindungslinien zwischen 
den Auflagepunkten A, B, C) an. Aus mindestens zwei Werten (z.B. d1 und d2) kann die 
horizontale Schwerpunktlage eindeutig bestimmt werden. 
 
b. Bestimmung der vertikalen Schwerpunktlage 
Bei Kenntnis der horizontalen Schwerpunktlage kann die vertikale Schwerpunktlage 
durch eine Kippung der Kapsel bestimmt werden. Durch die Kippung verschiebt sich die 
senkrechte Projektion des Schwerpunktes. Diese Verschiebung hängt von der vertikalen 
Schwerpunktlage ab und kann durch eine kippwinkelabhängige Messwertänderung der 
Kraftsensoren gemessen werden. Für die Bestimmung der vertikalen Schwerpunktlage 
genügt die Messung der Kraft F1 bei einer Kippung um eine Achse parallel zur Verbin-
dungslinie BC (siehe Abbildung A2.1). Bei bekanntem Kippwinkel , bekannter Gesamt-
gewichtskraft FG und horizontaler Schwerpunktlage, ergibt sich die vertikale Schwer-
punktlage aus geometrischen Betrachtungen aus Gl. A2.5 (Erklärung der Bezeichnungen. 
siehe Abbildung A2.2). 
 
 
  



sin
cos
cos
2 1 





−


=
s
F
F
r
h G  ,    (A2.5) 
 
wobei s = (2 r - d) + d1 ist (vergl. Abbildung A2.1). 
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Herleitung für Gl. A2.5: 
   

sin
cos
+= h
s
a ,   
 
Im statischen Fall gilt  i  = 0. 
 
Daher gilt: 
 
   FbFa G =  
 
Einsetzen von a und b ergibt: 
 
   
   FrFh
s
G =





+ 

cos2sin
cos
 
 
Somit ergibt sich für die Höhe des Schwerpunktes h: 
 
   



sin
cos
cos2 





−
=
s
F
F
r
h G     (A2.5) 
 
 
cos2 = rb
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Abbildung A2.2: Geometrie der vertikalen Schwerpunktbestimmung 
 
 
 
Abbildung A2.3: Schwerpunktwaage zur Bestimmung der dreidimensionalen Lage des 
Kapselschwerpunktes 
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172   Anhänge 
 (modification sur Freq_C, F_pre_lp et F_post_lp) 
Anhang 3: Mathematica-Programmcode für die Modellierung 
der Reibungseffekte beim Katapultflug  
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Anhang 4: Messungen im Katapult mit SuperSTAR-
Accelerometer 
Die hier aufgeführten Messungen und Analysen von Katapultflügen dienten zur Bestim-
mung des Sensorbias des SuperSTAR-Accelerometers (X-Achse in vertikaler Richtung) 
als Demonstration der prinzipiellen Machbarkeit des Verfahrens und der Analysen, die 
mit einer Best-Fit-Analyse (Mathematica 8.0) durchgeführt wurden. Details zur Methode, 
den Ergebnissen und der Diskussion sind in Kapitel 7.3 (ab Seite 126) angegeben. Die 
Messdaten sind teilweise stark gestört. Die Ursache dieser Störungen konnte nicht ermit-
telt werden. Möglicherweise handelt es sich um elektrische Störungen (z.B. Brumm-
schleifen oder elektrische Interferenzen). Bei Flug 6 & 7 können mechanische Störungen 
nicht ausgeschlossen werden. 
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Anhang 5: Messungen im Katapult mit MICROSCOPE-QM-
REF-Differential-Accelerometer  
 
 
Flug 1: MICROSCOPE-QM-REF-int  
 
 
 
{ 
 {, Estimate, Standard Error, }, 
 {s, 0.0000128719, 1.3327×10-7}, 
 {a, 0.0000605007, 6.87572×10-7}, 
 {wu, 0.537636, 0.0216335, }, 
 {wd, 0.617166, 0.00446142, } 
} 
Tu =  4.70079 
K0,y =   7.39523×10-9  
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Flug 1: MICROSCOPE-QM-REF-ext  
 
 
 
{ 
 {, Estimate, Standard Error, }, 
 {s, 9.52439×10-6, 1.22866×10-7}, 
 {a, 0.0000433123, 6.57665×10-7}, 
 {wu, 0.824765, 0.0194639 }, 
 {wd, 0.700231, 0.00328405} 
} 
Tu =  4.70078 
K0,y = 1.45978×10-6 
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Flug 2: MICROSCOPE-QM-REF-int  
 
 
 
{ 
 {, Estimate, Standard Error }, 
 {s, 0.0000271819, 3.09466×10-7}, 
 {a, 0.000141731, 1.62366×10-6}, 
 {wu, 1.13239, 0.036244}, 
 {wd, 0.430742, 0.00722486} 
} 
Tu =  4.69669 
K0,y = -0.0000140664 
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Flug 2: MICROSCOPE-QM-REF-ext  
 
 
 
{ 
 {, Estimate, Standard Error }, 
 {s, 0.0000157967, 1.04013×10-7}, 
 {a, 0.0000718092, 5.45721×10-7}, 
 {wu, 0.973081, 0.0121816}, 
 {wd, 0.682744, 0.00242829} 
} 
Tu= 4.69669 
K0,y = 2.38309×10-6 
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Flug 3: MICROSCOPE-QM-REF-int  
 
 
 
{ 
 {, Estimate, Standard Error }, 
 {s, 0.0000174145, 1.89757×10-7}, 
 {a, 0.0000820152, 9.41642×10-7}, 
 {wu, 0.792335, 0.00809797}, 
 {wd, 0.565174, 0.00456896} 
} 
 
Tu= 4.68141 
K0,y = -4.90807×10-7 
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Flug 3: MICROSCOPE-QM-REF-ext  
 
 
 
{ 
 {, Estimate, Standard Error, }, 
 {s, 0.0000195773, 1.89693×10-7}, 
 {a, 0.0000902192, 9.75804×10-7}, 
 {wu, 0.972368, 0.0137838} 
 {wd, 0.567422, 0.00420024 } 
} 
 
Tu= 4.68141 
K0,y = 1.43011×10-6 
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Flug 4: MICROSCOPE-QM-REF-int  
 
 
 
{ 
 {, Estimate, Standard Error }, 
 {s, 0.0000153226, 9.69492×10-8}, 
 {a, 0.0000804173, 5.02934×10-7}, 
 {wu, 0.937209, 0.0111085}, 
 {wd, 0.643582, 0.00235349} 
} 
Tu= 4.66001 
K0,y = -9.01393×10-6  
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Flug 4: MICROSCOPE-QM-REF-ext 
 
 
 
{ 
 {, Estimate, Standard Error }, 
 {s, 0.0000221298, 1.96232×10-7}, 
 {a, 0.000118603, 1.01797×10-6}, 
 {wu, 1.49348, 0.0224854}, 
 {wd, 0.597867, 0.00476361} 
} 
Tu= 4.65999 
K0,y = -0.0000154781  
 
 
